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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe()yahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
“SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther..a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


lf it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 





We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 


Space Travellers & is the 
European liaison of the 





PACE 


FRONTIER 
FOUNDATION 





Advancing 
NewSpace 
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Ignição! 


Lua de Saturno mostra evidências de amoníaco 


Dados recolhidos durante duas passagens próximas pela lua Encelados por parte 
da sonda Cassini vieram aumentar o debate acerca da possível existência de água 
líquida abaixo da superfície deste mundo gelado. Os dados recolhidos pelo Jon 
and Neutral Mass Spectrometer durante as passagens levadas a cabo em Julho e 
Outubro de 2008, foram revelados na edição de 23 de Julho da revista Nature. 


“Quando a Cassini passou através dos gases que se escapavam de Encelados a 
é de Outubro do ano anterior, o nosso espectrómetro foi capaz de detectar 
muitos compostos químicos complexos, incluindo compostos orgânicos, nos 
vapores e partículas de gelo;” disse Hunter Waite, o cientista principal do Ion 
and Neutral Mass Spectrometer do Instituto de Pesquisa do Sudoeste em San 
António, Texas. “Um dos químicos detectados foi definitivamente identificado 
como sendo amoníaco.” 


Na Terra, a presença de amoníaco significa o potencial da existência de chãos 
limpos e brilhantes. No espaço, a presença de amoníaco fornece fortes 
evidências para a existência de pelo menos alguma água líquida. 


Mas de que forma pode a existência de amoníaco significar a existência de água 
líquida no interior de uma lua gelada numa das vizinhanças mais frias do 
Sistema Solar? Uma dona de casa interessada em manter as suas abobadas 
limpas e brilhantes, irá dissolver o amoníaco em água. Mas o que muita gente 
não sabe é que o amoníaco age como um anticongelante, mantendo a água 
líquida a temperaturas baixas de uma maneira que não seria possível de outra 
forma. Com a presença de amoníaco, a água pode existir no estado líquido a 
temperaturas tão baixas como 176 K. 


“Como foram medidas temperaturas da ordem dos I80 K nas fracturas de 
Encelados de onde emanam os géisers, pensamos que temos um excelente 
argumento para justificar a água líquida no interior,” disse Waite. 


A Cassini descobriu vapor de água e partículas a serem expelidas de Encelados 
em 2006. Desde então, os cientistas têm tentado determinar se as emanações se 
originam de uma fonte de água líquida no interior da lua ou se são causadas por 
outras razões. 


Ed 


“O amoníaco é como o Santo Graal do vulcanismo gelado,” disse Willam 
McKimnon, um cientista da Universidade de Washington em Saint Louis, 


Missouri. “Esta é a primeira vez que descobrimos numa lua gelada de um 
planeta gigante. Encontra-se provavelmente em todo o Sistema Solar.” 


Ainda se debate a quantidade de água que pode estar contida no interior gelado 
de Encelados. Até ao momento, a Cassini fez cinco passagens por Encelados, um 
dos alvos principais para a extensão da missão da Cassim. Duas passagens 
próximas estão previstas para Novembro de 2009, e duas outras para Abril e 
Maio de 2010. Os dados recolhidos nestas futuras passagens podem ajudar a 
arrumar de vez o debate. 


“Existe vida onde existe água líquida e materiais orgânicos?” perguntou 
Jonathan Lunine, um cientista da Cassini da Universidade do Arizona. “Tal 
acontece na Terra; o que foi encontrado em Encelados aumenta a promessa 
desta lua para albergar ambientes potencialmente habitáveis.” 


Ed 


A missão Cassini-Huygens é um projecto conjunto da NASA, da Agência 
Espacial Europeia e da Agência Espacial Italiana. A Cassini foi desenhada, 
desenvolvida e construída no JPL. O JPL gera a missão para o Directorado 
Científico da Missão no quartel-geral da NASA em Washington. 


Mais informações em http://www .nasa.gov/cassini ou http://saturn.jpl.nasa.gov. 
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HYLAS lançado pela empresa 
europeia Arianespace 


O Avanti Communications Group 
plc, escolheu a Arianespace para 
colocar em órbita o satélite de 
comunicações  HYLAS. Este 
novo contrato é o 11º assinado 
pela Arianespace com um dos 


maiores operadores de satélites. 


O lançamento do satélite HYLAS 
está planeado para o primeiro 
semestre de 2010, utilizando um 
foguetão Ariane-SECA ou um 
foguetão Soyuz desde o Centro 
Espacial de Kourou, Guiana 
Francesa. 


O HYLAS é o primeiro satélite 
confiado à Arianespace pela 
Avanti Communications, O novo 
operador de satélites europeu. A 
Avanti Communications é o 31º 
cliente da Arianespace. 


O HYLAS foi construído por um 
consórcio industrial que agrupa a 
EADS  Astrium e a ISRO 
utilizando a plataforma indiana I- 
2K. Posicionado a 33,5 
longitude Oeste, este poderoso 
satélite de banda Ka será o 
primeiro satélite europeu super- 
rápido de banda larga, servindo 
clientes em toda a Europa. O 
satélite terá um peso de cerca de 
2.750 kg no lançamento, e terá 
uma vida útil superior a 15 anos. 


“Escolhemos a Arianespace para 
o lançamento do HYLAS por 
terem demonstrado a 
combinação certa de fiabilidade, 
valor e performance)” disse 
David Williams, Chefe Executivo 
do  Avanti | Communications 
Group plc. “O seu registo é a 
melhor garantia de sucesso. Uma 
vez em órbita o HYLAS irá 
iniciar uma nova era nos serviços 
de banda larga para os europeus 
e por isso é de maior importância 
um lançamento bem sucedido.” 
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Soyuz-2-1b será lançado em finais de 2010 


O próximo ano verá os lançamentos inaugurais de dois novos tipos de lançadores 
Soyuz do Centro Espacial de Samara a partir do novo complexo de lançamento 
em Sinnamary, Guiana Francesa. Um dos foguetões será utilizado para colocar 
em órbita o sistema de navegação por satélite Galileo. 


Originalmente previsto para 2007, a versão ST do foguetão Soyuz Irá agora voar 
pela primeira vez desde o porto espacial equatorial da Agência Espacial 
Europeia na Guiana Francesa no Início de 2010. A versão ST utiliza a carenagem 
ST mas o lançador tem dois tipos distintos, a versão 2-la e a versão 2-1b. O 
Soyuz-2-l1a será lançado no princípio de 2010 e a versão 2-1b deverá ser lançada 
no final de 2010, com o segundo voo previsto para o início de 2011. 


A principal diferença entre as duas versões é o tipo de combustível. A versão 2- 
la utiliza um tipo diferente de querosene para o seu estágio superior que origina 
uma melhor performance. Somente a versão 2-lb pode lançar os satélites 
Galileo, com cada lançador a transportar dois satélites de uma vez. 


“Os trabalhos estão já completos para as infra-estruturas de combustível 
adicionais. Em finais de 2010 iremos lançar o 2-1b;” disse António Fabriz, 
Chefe do directorado de lançadores da ESA. 


Adiado de 2007 para 2008, e agora adiado para 2010, a finalização do complexo 
de lançamento de Sinnamary esteve afectada por problemas na construção da 
estrutural móvel. O local de lançamento dos Soyuz em Baikonur, Cazaquistão, 
não utiliza uma estrutura móvel, mas as condições atmosféricas na Guiana 
Francesa forçaram a ESA a adoptar uma estrutura deste tipo. 


A versão 2-la é capaz de transportar 2.700 kg até uma órbita geostacionária a 
partir da Guiana Francesa em comparação com os 1.700 kg que pode transportar 
desde as plataformas de lançamento em Baikonur. A versão 2-1b é capaz de 
transportar 3.600 kg para uma órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 
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Memorando para a construção 
de satélite assinado por 
empresas russas e francesas 


A empresa russa Sistemas de 
Informação por Satélite assinou 
um memorando de cooperação 
com a empresa Thales Alenia 
Space. O chefe da delegação 
russa à exposição de Le Bourget, 
Paris — França, Alexander Fomin, 
afirmou que o memorando está 
relacionado com um projecto de 
construção dos satélites de 
comunicações Ekspress-AMS e 
Ekspress-AM6. 


As duas empresas haviam 
assinado um memorando de 
cooperação em Abril de 2008. O 
acordo estava relacionado, em 
particular, com O 
desenvolvimento e fornecimento 
de equipamento de serviços de 
telecomunicações para permitir a 
utilização de dispositivos russos 
em satélites de comunicações da 
empresa francesa. 


“ A cooperação técnica militar 
com a Thales está a se 
desenvolver com sucesso,” referiu 
Fomin. 


O lançamento do Ekspress-AMS5 
e Ekspress-AM6 deverá ter lugar 
em 2012. Os satélites deverão 
proporcionar um variado leque de 
serviços de comunicações e de 
transmissão, incluindo televisão 
digital e rádio, transmissão de 
dados e acesso à Internet, 
serviços multimédia, telefonia e 
comunicações móveis. Os 
satélites deverão ter uma vida útil 
de cerca de 15 anos. 
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Novo mapa de Vénus aponta para um passado húmido e vulcânico 


A sonda Venus Express levou a cabo o mapeamento do hemisfério Sul de Vénus em comprimentos de onda 
infravermelhos. O novo mapa aponta para que o nosso vizinho planetário tenha sido em tempos um mundo mais parecido 
com a Terra, com um sistema de tectónica de placas e um oceano de água. O mapa é composto por milhares de imagens 
individuais, registadas entre Maio de 2006 e Dezembro de 2007. Como Vénus está coberto de nuvens, as câmaras normais 
não conseguem ver a superfície, mas a Venus Express utilizou um comprimento de onda em particular com o qual 
conseguiu ver através dessas nuvens. 


Apesar de anteriormente terem sido utilizados sistemas de radar para fornecer mapas de alta resolução da superfície de 
Vénus, a Venus Express é a primeira sonda em órbita do planeta a produzir um mapa que sugere a composição química das 
rochas. Os novos dados são consistentes com as suspeitas que os altos planaltos de Vénus são antigos continentes, em 
tempos rodeados por oceanos e produzidos por actividade vulcânica. “Isto não é prova, mas é consistente. Tudo o que 
podemos dizer no momento é que as rochas do planalto parecem diferentes dos outros locais,” Disse Nils Miiller do Joint 
Planetary Interior Physics Rsearch Group da Universidade de Miinster e Agência Espacial Alemã em Berlim, que dirigiu 
os trabalhos de mapeamento. 


As rochas parecem diferentes porque a quantidade de luz infravermelha que elas irradiam para o espaço, semelhante á 
forma como uma parece de tijolo aquece durante o dia e arrefece à noite. Além disso, superfícies diferentes irradiam 
diferentes quantidades de calor nos comprimentos de onda infravermelhos devido a uma característica dos materiais 
denominada emissividade. O espectrómetro VIRTIS (Visible and Infrared Thermal Imaging Spectrometer) detectou esta 
radiação infravermelha durante as passagens nocturnas da sonda pelo hemisfério Sul de Vénus. 


As oito sondas soviéticas dos anos 70 e 80 desceram muito longe das terras altas e encontraram apensas rochas basálticas. 
O novo mapa mostra que as rochas nos planaltos Phoede e Alpha Régio são mais claras em coloração e parecem mais 
velhas se comparadas com a maioria do planeta. Na Terra, tais rochas são usualmente granito e formam continentes. O 
granito é formado quando rochas antigas, feitas de basalto, são levadas para baixo no planeta pelos continentes em 
movimento, num processo denominado “tectónica de placas”. A água combina-se com o basalto para formar o granito e a 
mistura é de novo enviada para a superfície por erupções vulcânicas. “Se existe granito em Vénus, deve ter existido um 
oceano e tectónica de placas no passado, “ diz Miller. 


Miiller refere que a única maneira de saber com certeza se os planaltos são continentes é enviar uma sonda para lá. Com o 
tempo, a água de Vénus foi perdida para o espaço, mas pode ainda existir actividade vulcânica. As observações em 
infravermelhos são muito sensíveis à temperatura. Mas em todas as imagens foram observadas variações de 3 — 20 ºC, em 
vez da diferença de temperaturas que seriam de esperar se existissem rios de lava. 


Apesar da Venus Express não ter visto qualquer evidência de actividade vulcânica actual, Miiller não a exclui. “Vénus é um 
planeta grande, a ser aquecido por elementos radioactivos no seu interior. Deve ter tanta actividade vulcânica como a 
Terra)” diz. De facto, algumas áreas parecem ser compostas de rocas mais escuras, o que sugere actividade vulcânica 
recente. O novo mapa dá aos astrónomos outra ferramenta na sua busca para compreender porque é que Vénus é tão 


semelhante em tamanho à Terra e tão diferente na sua evolução. 
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Voo espacial tripulado 


Missão cumprida: uma viagem de 105 dias a Marte 


No dia 14 de Julho de 2009 foi finalizada uma viagem 
simulada a Marte onde participaram seis tripulantes. Esta 
simulação teve a duração de 105 dias e teve lugar numas 
instalações especialmente isoladas em Moscovo, Rússia. 
Esta simulação foi parte do programa Marte500 que irá 
ajudar na compreensão dos aspectos fisiológicos e médicos 
de voos espaciais de longa duração. 





A tripulação passa a marca de metade da sua missão a 


Marte. Imagem: ESA 





A missão simulada terminou quando a escotilha foi aberta e 
os membros da tripulação saíram do interior das instalações 
pela primeira vez desde 31 de Março de 2009. Estiveram no 
interior das instalações de isolamento no Instituto de 
Problemas Médicos e Biológicos um total de 105 dias, 
vivendo e trabalhando em espaços confinados. 


Seis tripulantes 


A tripulação composta por seis elementos incluía dois 
tripulantes da Agência Espacial Europeia: Oliver Knickel, 
um engenheiro mecânico do exército Alemão, e Cyrille 
Fournier, um piloto de linhas aéreas da França. Os restantes 
quatro elementos eram de nacionalidade russa: os 
cosmonautas Sergei Ryazansky (Comandante) e Oleg 
Artemyev, Alexei Baranov, médico, e Alexei Shpakov, 
fisiologista desportivo. 


“Cumprimentos a nossa missão com sucesso,” disse Oliver 
Knickel. “Este é um grande feito do qual estou muito 
orgulhoso. Espero que os dados científicos que 
proporcionamos durante os últimos meses ajudem a tornar 
possível uma missão a Marte.” 


No interior das instalações de isolamento, a tripulação foi 
submetida a uma variedade de cenários tal como se 
estivessem a viajar para o planeta vermelho — incluindo o 
lançamento, a viagem até Marte, chegada à órbita marciana, 
transferência para e da superfície de Marte e finalmente a 
longa jornada de volta à Terra. 
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As suas tarefas foram similares às que teriam numa missão 
espacial real. Tiveram de lidar com emergências simuladas 
e lidar com um atraso nas comunicações de cerca de 20 
minutos nos dois sentidos. 


Ciência 
Os participantes foram também sujeitos a experiências 
científicas para determinar os efeitos psicológicos e 
fisiológicos do isolamento. As experiências foram propostas 
por institutos de pesquisa de países de toda a Europa, 


incluindo a Alemanha, França, Itália, Áustria e Holanda, 
bem como da Rússia e dos Estados Unidos. 


Uma vista exterior das instalações de isolamento no 
Instituto de Problemas Médicos e Biológicos em 
Moscovo. As instalações albergam o estudo Mars500 
(Marte500) que nos irá ajudar a compreender os 
aspectos fisiológicos e médicos associados ao voo 
espacial de longa duração. Imagem: ESA 





A tripulação plantou alguma da comida consumida na 
missão, tal como salada, rabanetes e cenouras, para 
suplementar as refeições de astronauta pré-embaladas. O 
tempo livre foi gasto em leitura, visionamento de filmes, 
música e jogos. 


“Tivemos um espírito de equipa fantástico ao longo dos 105 
dias,” disse Cyrille Fournier. “Viver por um período de 
tempo tão longo num ambiente tão confinado só pode 
resultar se a tripulação se der bem uns com os outros. A 
tripulação é o elemento chave para o sucesso da missão, o 
que se tornou evidente para mim durante os 105 dias.” 


Simonetta Di Poppo, Directora do Voo Espacial Tripulado 
da ESA, estava presente na cerimónia de abertura da 
escotilha e saudou a tripulação à medida que saiam para o 
exterior. “A tripulação fez um excelente trabalho,” disse Di 
Poppo. “Gostaria de saudar em particular Oliver e Cyrille — 
Estou orgulhosa das sua contribuições pessoais e 
profissionais para fazer com que esta simulação de 105 dias 
fosse um sucesso. Estou desejosa pela simulação de 520 
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dias que terá lugar no próximo ano. Estes estudos, tal como 
muitas outras actividades que estamos a levar a cabo na 
Terra e em instalações análogas de exploração espacial, irão 
ajudar a Europa a avançar na exploração humana — fazendo 
uma utilização da ISS para regressar á Lua e um dia para 
mais longe.” 
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A tripulação que participou na simulação de uma 
viagem a Marte com uma duração de 105 dias. Em 
cima na conferência de imprensa após terem saído das 
instalações de isolamento (em baixo). Imagens: ESA. 
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Estudo de 520 dias 


Este estudo inicial de 105 dias foi precursor para uma 
completa simulação de uma missão de ida e volta a Marte 
que terá início no princípio de 2010. Este exercício 1rá ter 
uma nova tripulação de seis elementos no Interior da mesma 
câmara para simular uma viagem completa de 520 dias a 
Marte. 


Ambos os estudos são parte do programa Marte500 que está 
a ser levado a cabo pela ESA e pelo instituto russo de 
problemas médicos e biológicos. O Directorado de Voo 
Espacial da ESA está a levar a cabo o programa Marte500 
como parte do European Programme for Life and Physical 
Sciences (ELIPS) para preparar as futuras missões á Lua e a 
Marte. 


Mais informações sobre o programa Marte500 em 
http://www .esa.int/SPECIALS/Mars500/index.html. 
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Novos astronautas europeus 


A 20 de Maio de 2009 a Agência Espacial Europeia 
apresentava os seis indivíduos que se irão tornar novos 
astronautas. Os novos recrutas irão juntar-se ao EAC 
(European Astronaut Corps) e iniciar o seu tremo para se 
prepararem para futuras missão à estação espacial 
internacional, e mais além. 


Os novos astronautas são Samantha Cristoforetti (Itália), 
Alexander Gerst (Alemanha), Andreas  Mogensen 
(Dinamarca), Luca Parmitano (Itália), Timothy Peake (Grã- 
Bretanha) e Thomas Pesque (França). 


Os seis novos astronautas foram seleccionados após um 
processo de recrutamento levado a cabo por toda a Europa 
que foi iniciado em 2008. após uma vistoria psicológica, 
médica e Professional que se iniciou com 8.413 
candidaturas, estes são os primeiros novos recrutas a 
juntaram-se ao EAC desde 1992, na segunda selecção de 
astronautas levada a cabo pela ESA. 


A escolha destes seis elementos foi levada a cabo tendo em 
conta as oportunidades de voo previstas não só de acordo 
com os programas e actividades da ESA mas também com 
aquelas planeadas no âmbito de um memorando de 
compreensão entre a Agência Espacial Italiana (ASI) e a 


NASA. Isto foi levado a cabo de acordo com as autoridades 
italianas e de acordo com uma decisão do Conselho da ESA 
em 2002 para criar um único corpo de astronautas na 
Europa. 


“Estamos num ponto de viragem nas actividades espaciais 
humanas da ESA. No ano anterior, com o lançamento do 
laboratório Columbus e do ATV Jules Verne, a ESA tornou- 
se um membro activo da colaboração na estação espacial 
internacional. Estamos agora a entrar numa nova fase de 
utilização das capacidades únicas que são oferecidas pela 
ISS e em preparação para a exploração internacional da 
Lua e mais além,” disse Jean-Jacques Dordam Director 
Geral da ESA. 


“Esta nova fase requereu o recrutamento de jovens talentos 
capazes de se basearem na experiência dos astronautas 
actuais, capazes de se tornarem, passo a passo, nos 
representantes da Europa no espaço que, juntamente com 
os seus colegas internacionais, irá viver, trabalhar, 
explorar e trazer de volta para o planeta Terra e para os 
seus cidadãos a sua experiência única, os seus feitos e a 
sua confiança no futuro. Eles representam a geração que 
irá passar da órbita terrestre baixa para a Lua,” 


Apresentação dos novos astronautas europeus. Da esquerda para a direita: Luca Parmitano, Alexander Gerst, Andreas 
Mogensen, Samantha Cristoforetti, Timothy Peake and Thomas Pesquet. Imagem: ESA. 
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acrescentou Dordain. 


“Estou muito orgulhosa do resultado atingido nesta 
selecção,” disse Simonetta Di Pippo, Directora do Voo 
Espacial Humano da ESA. “Orgulhosa, como Europeia, do 
calibre dos astronautas, orgulhosa do esforço organizativo 
feito pela ESA e em particular pelo European Astronaut 
Center. Este resultado excede as nossas maiores 
expectativas. Não só temos um grupo de astronautas 
fantástico; também temos uma representação dos países 
europeus que reforça o apoio ao voo espacial e exploração 
na Europa,” acrescentou. Referiu ainda: “Com o tempo de 


vida da ISS a ser tomado em conta para um prolongamento 
para lá do ano 2020, creio que a selecção de hoje destes 
novos seis astronautas mostra onde se encontra a Europa.” 


Em Órbita 


“Este é um dia muito importante para o voo espacial 
tripulado na Europa,” continuou Di Pippo. “Estes jovens 
homens e mulheres são a próxima geração de exploradores 
espaciais europeus. Têm pela frente uma carreira 
fantástica, que os irá colocar no topo de um dos mais 
fantásticos desafios do nosso tempo: regressar à Lua e mais 
além como parte de um esforço global de exploração.” 


Os novos astronautas da Europa Irão iniciar o tremmo básico 
no European Astronaut Center em Colónia, Alemanha. 
Com os parceiros da ESA a terem finalizado as suas actuais 
campanhas de selecção, eles irão também juntar-se a uma 
nova classe internacional de astronautas que será preparada 
para futuras missões espaciais à estação espacial 
internacional a partir de 2013. 


e 


o. 4 


A i L a 


ado AS puedo came onte 


Os novos astronautas europeus juntamente com Simonetta Di Pippo. Da esquerda para a direita: Luca Parmitano, Timothy 
Peake, Thomas Pesquet, Simonetta D1 Prppo, Andreas Mogensen, Samantha Cristoforetti, Alexander Gerst. Imagem: ESA. 
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Lançamentos orbitais em Junho de 2009 


Em Junho de 2009 foram levados a cabo 4 lançamentos orbitais, tendo-se colocando em órbita 5 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até ao final de Junho de 2009 foram realizados 4644 lançamentos orbitais, 4277 lançamentos foram realizados neste 
mês o que corresponde a 9,19% do total e a uma média de 8,21 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (463 lançamentos que correspondem a 9,97% com uma média de 8,90 lançamentos por mês 
de Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (280 lançamentos que correspondem a 6,03% 
com uma média de 5,38 lançamentos por mês de Janeiro). 
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LRO e LCROSS: A NASA volta à Lua 


No que a comunidade científica espera ser o início de uma longa jornada de regresso ao nosso satélite natural, a NASA lançou 
duas sondas que irão dar os primeiros passos para a nova fase da exploração espacial que se avizinha: o regresso á Lua e a 
viagem a Marte. 
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Porquê explorar a Lua? 


A exploração é uma das principais características do ser humano. Imagine caminhar num outro planeta. Explorar uma paisagem 
misteriosa nunca antes vista por olhos humanos. Imagine levantar os olhos para o céu e ver a Terra erguer-se num fundo escuro. 
A missão da Lunar Reconnaissance Orbiter (LRO) e da Lunar Crater Observation and Sensing Satellite (LCROSS) é um novo 
passo nessa viagem incrível. 


A exploração espacial sempre nos inspirou, desafiando-nos. Dá-nos uma nova perspectiva acerca dos novos problemas e abre 
novas oportunidades a nível económico. 


A Lua é em si uma maravilha geológica. Existem montanhas com muitos quilómetros de altitude, rios de lava com várias 
centenas de quilómetros de extensão e enormes túneis de lava, e crateras de variados tamanhos. Até aos nossos dias, somente 
doze homens exploraram a superfície lunar. Existem espectaculares paisagens na superfície lunar que nunca foram vistas — e por 
outro lado, espectaculares descobertas científicas à nossa espera. O conhecimento obtido dos trabalhos de campo e das recolhas 
feitas na superfície, alteraram a nossa visão do Sistema Solar e do Universo em grande escala. A Ciência, no entanto, não é 
estática, e após 40 anos de estudo Intensivo dos resultados da Apollo, existem novas questões acerca da Lua que aguardam por 
excitantes respostas. 


Estas missões lunares irão permitir a continuação das actividades científicas que se debruçarão sobre questões fundamentais 
acerca da história da Terra e da Lua, do Sistema Solar e do Universo, e acerca do nosso lugar. A exploração lunar irá permitir 1 
teste de novas tecnologias, sistemas, operações de voo e técnicas de exploração que irão reduzir o risco e o custo de potenciais 
futuras missões aos asteróides, a Marte e mais além. As actividades de exploração podem também expandir a esfera económica 
da Humanidade para levar a cabo actividades lunar com enormes benefícios para a vida na Terra, abrindo assim uma nova 
fronteira de energia e vitalidade. 


Explorando a nova fronteira 


A Lua é o vizinho celestial mais próximo da Terra. É o objecto mais brilhante no céu nocturno e tem uma profunda influência 
nas diferentes civilizações humanas. Na antiguidade, a Lua proporcionou a iluminação para a caça e definiu a altura das 
plantações e colheitas. Desenhos das fases lunares surgiram nas pinturas rupestres em França e definiram o desenho de 
Stonehenge. Na actualidade, a Lua é a nossa próxima fronteira. 


A Lua tem quase a mesma área de superfície que o continente africano e está somente a quatro dias de distância. E assim o lugar 
perfeito para aprendermos a como viver e trabalhar no espaço profundo, para lá da segurança relativa da órbita terrestre baixa. 
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Todas as grandes viagens são iniciadas com um primeiro passo. As bases de dados actuais (incluindo as obtidas pelas sondas 
Lunar Orbiter, pelas missões Apollo, pela missão Clementine e pela missão da Lunar Prospector) são insuficientes para planear 
as futuras operações, especialmente em áreas localizadas fora da denominada “Zona Apollo” (a zona visitada pelos astronautas 
da Apollo), onde as imagens são escassas ou de baixa resolução. De facto, temos melhores mapas de Marte do que da Lua! 


A missão da LRO 


Objectivos da missão 


Os objectivos da missão da LRO são auxiliar a NASA a identificar locais para futuras alunagens, localizar potenciais, recursos, 
descrever o actual ambiente de radiação, e demonstrar novas tecnologias. 


A LRO está colocada numa órbita polar baixa a 50 km de altitude para uma missão de 1 ano no âmbito do Exploration Systems 
Mission Directorate da NASA. A LRO irá enviar dados globais para desenvolver ferramentas úteis, tais como mapas de 
temperatura noite — dia, uma grelha geodésica global, imagens coloridas de alta resolução e a albedo ultravioleta. Dar-se-á uma 
ênfase particular nas regiões polares onde o acesso contínuo à iluminação solar pode ser possível e onde é grande a perspectiva 
da existência de gelo nas crateras permanentemente na sombra. Apesar dos objectivos da LRO serem exploratórios na sua 
natureza, a carga que a sonda transporta inclui instrumentos com uma herança de missões anteriores, permitindo uma transição, 
ao final de um ano, para uma fase cientifica no âmbito do Science Mission Directorate da NASA. 


Com uma base de dados em apoio a extensão da presença humana no Sistema Solar, a LRO 1rá ajudar a identificar locais perto de 
potenciais recursos com um alto valor científico, terreno favorável e com o ambiente necessário para futuras missões robóticas e 
tripuladas. Todos os produtos produzidos a partir dos dados da LRO serão depositados no Planetary Data System (PDS) da 
NASA, um repositório de informação científica planetária de acesso público. Os dados em bruto e já processados irão auxiliar o 
mundo a desenvolver uma melhor compreensão do ambiente lunar, abrindo caminho para um regresso seguro à Lua e para 
futuras explorações tripuladas do nosso Sistema Solar. 


Perfil da missão 


A LRO foi lançada por um foguetão Atlas-5/401 e a viagem à Lua teve uma duração de cerca de quatro dias. A LRO entrou 
numa órbita elíptica, também denominada de “órbita de comissionamento”. A partir desta órbita, a sonda é deslocada até á sua 
órbita final — uma órbita circular polar com uma altitude de cerca de 50 km acima da superfície lunar. A LRO 1rá passar cerca de 
um ano nesta órbita polar recolhendo informação detalhada acerca da Lua e do seu ambiente. 


Características da LRO 


No lançamento a LRO tinha uma massa de 1.916 km, sendo 898 kg a massa do combustível. Armazenada no interior da ogiva do 
lançador, a LRO tinha uma altura de 152 inches, medindo 103 inches desde o módulo de instrumentação até ao painel solar na 
posição de armazenamento e 108 inches desde a antena de alto ganho na posição de armazenamento até à antena Mini-RF. Após 
o lançamento, o painel solar aberto tem uma dimensão de 168 x 126 inches. Os três painéis solares abertos atingem 102 inches. 


A sonda é capaz de manter um controlo direccional de 60 segundos de arco. A energia é armazenada numa bateria de 10es de 
lítio. A telemetria é enviada através de uma ligação de alto nível em banda Ka, possuindo também ligações em banda S. 


A LRO foi construída no Centro Espacial Goddard da NASA em Greenbelt, Maryland, que é onde se encontra o centro de 
operações da missão MOC (Mission Operations Center) que controlou a sonda após a separação do lançador, durante a órbita de 
inserção lunar e durante as operações em órbita da Lua. O MOC envia os dados em bruto para os Investigadores principais. Estes 
irão entregar os dados obtidos pelos instrumentos da LRO ao PDS seis meses após as operações iniciais. 


Instrumentos da LRO 
A bordo da LRO seguem sete instrumentos: CRaATER, DLRE, LAMP, LEND, LOLA, LROC e Mini-RF 


CRaTER — Cosmic Ray Telescope for the Effects of Radiation — Este instrumento 
tem uma massa de 5,4 kg, consumindo em média 7,3 watts. O seu objectivo é o de 
caracterizar o ambiente da radiação lunar em termos dos diferentes tipos de 
partículas carregadas e as suas energias, em particular acima dos 10 MeV. A 
radiação é proveniente do Sol e de fontes para lá do Sistema Solar (raios cósmicos 
galácticos). Estes dados irão permitir a determinação dos potenciais impactos 
biológicos da radiação. O CRAaTER irá também testar modelos de efeitos de 
radiação e de protecção, medir a absorção da radiação por um plástico semelhante 
a tecido humano, auxiliando assim no desenvolvimento de tecnologias protectoras 
para ajudar a manter as futuras tripulações em segurança. 
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O CRaTER mede a energia depositada pelos raios cósmicos ao longo de um longo leque de energia tendo em conta diferentes 
quantidades de TEP (Tissue-Equivalent Plastic). A radiação que passa pelo telescópio, incluindo 16es e electrões, e numa 
quantidade mais reduzida neutrões e raios gama, perde energia enquanto passa através de detectores de silício e do TEP. Quando 
a radiação 10nizada passa através de um detector é produzido um sinal que é proporcional à energia total perdida no detector. Os 
detectores encontram-se em pares, sendo um mais espesso e um mais fino, que quando combinados, proporcionam medições da 
transferência linear de energia (LET — Linear Energy Transfer) entre os 0,1 keV/um e os 2,2 MeV/um, uma diferença relevante 
para a radiobiologia. O LET medido é utilizado para compreender a forma como a perda de radiação evolve no tecido humano e 
como as doses de radiação mudam durante os períodos de alta actividade solar e, em última análise, ao longo do ciclo solar. O 
CRaTER fará as primeiras medições directas em alta resolução no espaço profundo do espectro de radiação energética do LET. 
Estes dados serão de maior importância não só para a exploração humana mas também para uma melhor compreensão dos efeitos 
da radiação nos sistemas dos veículos espaciais. 


DLRE — Diviner Lunar Radiometer Experiment — Este instrumento tem uma 
massa de 11,0 kg e consome 24,7 watts. O objectivo do DLRE é o de medir as 
temperaturas da superfície lunar em escalas que forneçam informações 
essenciais para futuras operações na superfície e de exploração. A temperatura 
da superfície e subsuperfície lunar é um parâmetro ambiental crítico para a 
exploração humana e robótica. Enquanto as missões Apollo foram todas 
planeadas para locais de descida equatoriais e foram só levadas a cabo durante 
o dia lunar, o novo programa de exploração lunar da NASA 1rá envolver a 
exploração de um leque mais variado de latitudes e de estadias de mais de duas 
semanas. Ambos os tipos de missão envolvem ambientes térmicos 
consideravelmente mais desafiadores e irão beneficiar de um conjunto de dados 
térmicos que este instrumento irá fomnecer. Um objectivo chave é a 
determinação das temperaturas nas áreas permanentemente na sombra, que 
deverão ser inferiores a 100 K, para assim compreender o potencial destas áreas 
para possuírem gelo de água. O mapeamento termal a partir da órbita lunar irá proporcionar informação detalhada sobre os 
parâmetros da superfície, tais como a sua composição, perigos, forma do terreno ou rochas. 





Este instrumento será capaz de determinar as temperaturas da superfície com uma precisão de 5ºC ao longo de áreas tão 
pequenas como 300 metros utilizando nove comprimentos de onde distintos entre os 7 e os 200 microns. A sua estrutura consiste 
numa montagem óptica, uma travessa de elevação / azimutal motorizado, e uma montagem de instrumentação. A montagem 
óptica contém todas as submontagens ópticas (espelhos e detectores) e encontra-se suspensa da travessa. Os motores na travessa 
permitem que o instrumento seja apontado em direcções distintas e fazer um varrimento da superfície. O instrumento é 
controlado consoante a temperatura. A calibração radiométrica é fornecida ao se avistar um corpo negro e alvos solares 
colocados no suporte. 


LAMP — Lyman Alpha Mapping Project — Com uma massa de 6,1 kg, este 
instrumento consome 4,0 watts. O objectivo do LAMP é o de mapear toda a 
superfície lunar na parte do ultravioleta longínquo do espectro electromagnético. 
O LAMP 1rá procurar por gelo na superfície e geada nas regiões polares, além de 
fornecer imagens das regiões que se encontram permanentemente na sombra e 
que são só iluminada pela luz das estrelas e pelo brilho da emissões de hidrogénio 
interplanetário, conhecidas por linha Lyman Alfa. 





O LAMP é um espectrómetro de ultravioleta baseado num instrumento que está 
presentemente a caminho de Plutão (o ALICE UV). O instrumento detecta a luz 
ultravioleta entre os 1.200 e os 1.800 A. A acumulação de dados ao longo da missão Irá permitir resoluções superficiais com uma 
alta razão de sinal / ruído. 
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LEND — Lunar Exploration Neutron Detector — Este instrumento tem uma massa de 
25,8 kg e um consumo energético de 11,6 watts. O LENd irá medir o fluxo de 
neutrões a partir da Lua em energias térmicas até 1,5MeV. O LEND irá criar mapas 
da distribuição do hidrogénio na superfície e da subsuperfície (até cerca de 1 metro) 
ao medir o fluxo de neutrões epitérmico (0.4 eV — 100 eV) com uma alta resolução 
espacial (10 km Full Width Half Maximum — FWHM). O LEND será capaz de 
detectar o hidrogénio nas zonas permanentemente na sombra junto dos pólos 
lunares que podem conter gelo. A detecção destes depósitos 1rá identificar um 
recurso crítico para a presença humana a longo prazo. O LEND irá também recolher 
informações acerca da componente de neutrões no ambiente de radiações lunares, 
que também é extremamente importante no seu impacto na saúde dos astronautas. 


O LEND é um espectrómetro de neutrões semelhante a outro instrumento, o High 
Energy Neutron Detector (HEND) que está a operar em Marte desde 2001 na sonda 
Mars Odyssey. Os neutrões medidos por estes instrumentos são formados por 
interacções de raios cósmicos com a superfície planetária. Se o hidrogénio está 
presente, irá alterar o espectro de energia destes neutrões, proporcionando assim 
informação quantitativa da distribuição do hidrogénio. Ao contrário do HEND, o 
LEND é desenhado com um colimador passivo que fornece uma alta resolução 
espacial (10 km FWHM) da emissão de neutrões na superfície lunar. Nenhum outro instrumento de neutrões com esta capacidade 
de observação voou anteriormente no espaço. 





LOLA - Lunar Orbiter Laser Altimeter — Este instrumento tem uma massa de 11,3 
kg e um consumo de 33,4 watts. Este altímetro irá fornecer um modelo topográfico 
global e uma grelha geodética que servirá como referência para uma localização 
precisa, alunagem segura, e mobilidade superficial para levar a cabo as actividades 
exploratórias. O LOLA 1rá também caracterizar o ambiente da iluminação polar ao 
mapear detalhes da topografia, e registar as zonas polares permanentemente na 
sombra para identificar possíveis localizações do gelo na superfície no interior das 
crateras polares. 


Tendo por base experiências anteriores na Lua e em Marte, sabemos que a 
topografia desde escalas locais até escalas globais é necessária para a segurança nas 
descidas. Além do mais, preserva o registo da evolução da superfície que contribui 
para as decisões dos locais a serem explorados. 


Este instrumento emite um único laser a 1.064 nm, dividindo a emissão em cinco 
raios que iluminam a superfície 28 vezes por minuto. Para cada raio, o LOLA mede 
o tempo de voo (varrimento), abertura do pulso (forma da superfície), e a transmissão / energia de retorno (reflectância da 
superfície). Isto permite determinar a topografia, juntamente com uma indicação da forma da superfície (suave ou rugosa) em 
pequenas escalas, além de alguma alteração no brilho superficial. Com os seus dois raios dimensionais, o LOLA 1rá determinar 
os desníveis ao longo e através do seu caminho orbital. 





LROC — Lunar Reconnaissance Orbiter Camera — O LROC tem uma massa de 
19,2 kg e consome 24,0 watts. Este instrumento foi desenhado para responder a 
duas das questões importantes da missão: 1) determinar características na 
superfície lunar até 1 metro para facilitar a selecção de futuros locais de 
alunagem, e 2) obter imagens do pólos em cada órbita para caracterizar o 
ambiente da iluminação lunar (numa escala de 100 metros), identificando regiões 
de sombra permanente e de iluminação quase permanente ao longo de um ano 
lunar completo. Para além destes objectivos principais, o LROC deverá levar a 
cabo um mapeamento da superfície lunar numa escala de 1,0 metro, executar 
observações tridimensionais para permitir a derivação de características com 1,0 
metro na superfície, obter imagens multiespectrais à escala global, e produzir um 
mapa global das forma do terreno. O LROC também deverá obter imagens dos 
locais fotografados pelas missões Apollo para medir os recentes níveis de impacto 
por micro meteoritos e compreender os potenciais danos destes impactos. 





O LROC consiste em duas câmaras de ângulo fechado para fornecer imagens pancromáticas numa escala de 0,5 metros em faixas 
de 5 km, e uma câmara de ângulo aberto para fornecer imagens numa escala de 100 metros em sete bandas coloridas em faixas 
de 60 km. Também comporta um sistema de sequência e compressão no apoio à aquisição de dados para ambas as câmaras. O 
LROC é uma versão modificada da câmara CTX (ConTeXt camera) a bordo da Mars Reconnaissance Orbiter e do MARCI 
(MARs Color Imager) fornecidos pela Malin Space Science Sistems (MSSS) em San Diego, Califórnia. 
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A missão da LCROSS 


Objectivos da missão 


A sonda LCROSS tem um comprimento de cerca de 2,0 metros e a sua estrutura tem um diâmetro básico de 2,6 metros. Entre o 
ponto “omni —Z” e o pronto “omni +Z” da sua antena, a sonda tem uma largura de 3,3 metros. A sua massa total no lançamento 
era de 891 kg dos quais 585 kg correspondem ao veículo em si e 306 kg correspondia ao combustível (hidrazina). A variação da 
massa do LCROSS no momento do impacto pode registar um máximo de 866 kg e um mínimo de 621 kg, sendo o valor médio 
de 743 kg. Estes valores poderiam variar consoante um número de factores, incluindo o dia de lançamento. 


À energia necessária para o funcionamento da LCROSS é fornecida por um painel solar de 600 watts e uma bateria de 10es de 
lítio. Um conjunto de sensores estelares e dez sensores solares mantêm a orientação da sonda em relação ao Sol. 


Para a concretização da sua missão é necessária uma precisão de 10 km no impacto, mas a sonda é capaz de obter uma precisão 
com um raio de 1,2 km. 


As comunicações são possíveis através de duas antenas de médio ganho operando a 1,5 Mbps, duas antenas omnidireccionais 
operando a 40 Kbps e uma antena de rádio de 7 watt que opera em banda S. Os dados (tanto de manutenção como de engenharia) 
e os dados dos instrumentos científicos são transmitidos em tempo real para as equipas de operações científicas e da missão. 


A sonda LCROSS foi fabricada pela Northrop Grumman Aerospace Systems, em Redondo Beach — Califórnia, e pelos Northrop 
Grumman Technical Services, Letham — Maryland. A carga científica a bordo foi desenhada e construída pelo Centro de 
Pesquisa Espacial Ames, em Moffett Field — Califórnia. 


À carga científica da LCROSS consiste em dois espectrómetros que operam no infravermelho próximo, um espectrómetro de 
ultravioleta / luz visível, duas câmaras de infravermelhos médios, duas câmaras de infravermelhos próximos, uma câmara que 
opera em luz visível, e um espectrómetro de alta velocidade que opera em luz visível. Os dados provenientes dos instrumentos na 
LCROSS são geridos através de uma unidade electrónica de processamento de dados (DHU). 


As operações científicas e da missão estão localizadas no Centro de Pesquisa Espacial Ames, em Moffett Field — Califórnia. 


O custo total da missão ronda os US$ 79 milhões mais os custos adicionais do Lunar Robotic Precursor Program para cobrir os 
atrasos registados no lançamento desde Outubro de 2008. 





A missão da LCROSS 


A Lua esconde muitos segredos, mas existe um que intriga os cientistas em especial. Em 1999, sinais deste segredo foram 
revelados pela sonda Lunar Prospector da NASA na forma de registos de hidrogénio detectados em crateras que se encontram 
permanentemente na sombra perto dos pólos lunares. Estas leituras podem ser uma indicação da presença de água lunar e podem 
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ter profundas implicações à medida que se expende a exploração para lá da órbita da Terra. A missão da LCROSS procura uma 
resposta definitiva. 


Em Abril de 2006, a NASA seleccionou a proposta da LCROSS para uma missão de baixo custo a ser lançada juntamente com a 
LRO em 2009. O principal objectivo da missão da LCROSS é o de confirmar se e em que forma a água pode existir numa destas 
crateras que se encontram permanentemente na sombra. 


Na missão a LCROSS separa-se da LRO que continuará a sua viagem até à Lua. A sonda LCROSS mantém-se acoplada ao 
estágio superior Centaur do foguetão lançador, utilizando-o como principal impactador na missão, algo que nunca foi feito com 
um estágio deste tipo. Após ter atingido uma distância suficiente da LRO, a sonda pastor (LCROSS) e o Centaur levam a cabo 
uma manobra para descartar todo o combustível que possa ter sobrado no interior do Centaur para impedir a contaminação do 
local de impacto. 


Cinco dias mais tarde, a LCROSS e o Centaur executam uma passagem perto da Lua e entram numa órbita terrestre alongada 
para colocar a LCROSS em posição para o impacto num pólo lunar. Esta porção da órbita alongada deverá ocupar quatro meses 
da missão. A duração exacta depende da hora exacta do lançamento e é calculada para satisfazer um número de restrições, 
incluindo o impacto numa cratera específica, a realização do impacto com as necessárias condições de iluminação da nuvem de 
detritos na altura do impacto, e a não violação dos limites do próprio veículo. 


Na aproximação final a LCROSS separa-se do Centaur que irá actuar como primeiro impacto para criar uma nuvens de detritos 
contendo algum do material mais pesado que deverá atingir uma altitude de 10 km em relação à superfície lunar. Quatro minutos 
mais tarde a LCROSS passa pela nuvem de detritos, recolhendo e transmitindo os dados para a Terra antes do impacto na 
superfície lunar, criando assim uma segunda nuvem de detritos. 


Satélites na órbita lunar e telescópios na Terra e em órbita irão observar os impactos e as nuvens de detritos resultantes. Espera- 
se que os impactos sejam visíveis desde a Terra utilizando telescópios de 10 a 12 polegadas ou maiores. Os dados provenientes 
destas múltiplas fontes serão utilizados na preparação do eventual regresso dos seres humanos à Lua. 


A carga científica da LCROSS consiste em dois espectrómetros que operam no infravermelho próximo, um espectrómetro de 
ultravioleta / luz visível, duas câmaras de infravermelhos médios, duas câmaras de infravermelhos próximos, uma câmara que 
opera em luz visível, e um espectrómetro de alta velocidade que opera em luz visível. Estes instrumentos foram desenhados para 
fornecer aos cientistas da missão múltiplas visões complementares da nuvem de detritos criada pelo impacto do Centaur. 


Á medida que a nuvem de detritos se eleva acima do bordo da cratera lunar, é exposta à luz solar e dar-se-á a vaporização de 
qualquer água gelada, hidrocarbonetos ou materiais orgânicos, decompondo-se nos seus componentes básicos. Estes 
componentes serão monitorizados em primeiro lugar pelos espectrómetros de infravermelhos e de luz visível. As câmaras de 
infravermelhos médios e infravermelhos próximos irão determinar a quantidade total e distribuição da água na nuvem de detritos. 
A câmara de luz visível irá detectar o local de impacto e o comportamento da nuvem de detritos enquanto que o fotómetro de luz 
visível 1rá medir a luminosidade criada pelo impacto do Centaur. 


A missão LCROSS é uma missão rápida e de baixo custo que junta sistemas de voo imediato da NASA, usuais componentes 
comerciais, a experiência da Northrop Grumman Aerospace Systems e a experiência obtida da missão Lunar Prospector. O 
Centro de Pesquisa Espacial Ames está a gerir a missão, levando a cabo as operações da missão, desenvolvendo os instrumentos, 
enquanto que a Northrop Grumman Aerospace Systems desenhou e construiu a sonda para a sua missão inovadora. 


A procura de água na Lua 


Se a água existe na Lua ela terá ali chegado da mesma maneira que terá chegado à Terra. Através de milhares de milhões de anos 
de bombardeamentos por meteoros e cometas. A água ou os componentes da água foram depositados na Terra e na Lua. Como a 
gravidade lunar é inferior a um quinto da gravidade terrestre, a Lua não tem praticamente atmosfera. Todos os elementos mais 
leves ou compostos depositados na superfície lunar estão sujeitos à exposição directa do vácuo do espaço e da radiação solar. 


O dia lunar corresponde a cerca de 29 dias terrestres. Com as temperaturas diurnas a atingir 121ºC, qualquer água gelada exposta 
à luz solar transformar-se-i1a em vapor de água, decompor-se-ia e seria perdida no espaço. 


Nos pólos lunares, o Sol nunca se eleva acima do bordo de certas crateras e assim os fundos estas crateras podem não ter sido 
expostas à luz solar durante milhares de milhões de anos. Com temperaturas estimadas em cerca de -200ºC, estas crateras são 
autênticas armadilhas geladas para os elementos e materiais mais voláteis. 


Objectivos científicos 


A Lua é o objecto mais proeminente no nosso céu nocturno e mesmo assim sabemos mais acerca de Marte do que sobre a maior 
parte da Lua. O que se sabe acerca da Lua foi obtido através da observação dos telescópios na Terra, e obtido através das missões 
Apollo e de pequenas missões robóticas. Nos anos 90 duas destas pequenas missões, a Clementine e a Lunar Prospector, 
encontraram evidências da possível existência de gelo nos pólos lunares. Infelizmente, estas evidências não são conclusivas. A 
missão da LCROSS procura assim uma resposta definitiva para a questão da água lunar. Se a água está presente na superfície, 
pode representar um valioso recurso na exploração humana do Sistema Solar. 
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Os principais objectivos científicos da missão da LCROSS são: 


e Confirmar a presença ou ausência de água gelada nas regiões permanentemente na sombra na superfície lunar; 


Identificar a causa dos sinais da presença de hidrogénio detectado nos pólos lunares; 
e Determinar a quantidade de água, se presente, no regolito lunar ou no solo; 


Determinar a composição do regolito numa das crateras permanentemente na sombra. 


A missão da LCROSS será a primeira a levar a cabo um estudo in-situ das crateras permanentemente na sombra. 


O principal objectivo da LCROSS será o de medir a concentração de água gelada (rácio entre o gelo e a poeira) no regolito que 
se encontra permanentemente na sombra. Quando o estágio Centaur, com uma massa de 2.366 kg ou aproximadamente o peso de 
um grande veículo utilitário desportivo, impactar no solo de uma cratera permanentemente na sombra a uma velocidade de 2,5 
km/s, ocorrerá um flash inicial ao que se seguirá a criação de uma nuvem de detritos. Se a água gelada estiver presente no solo da 


cratera, será enviada em direcção ao céu lunar. Uma vez acima do bordo da cratera, será exposta à radiação solar que 1rá 
decompor as moléculas de água em 16es de hidrogénio e 10es de hidroxilo. 


A sonda LCROSS, seguindo quatro minutos mais tarde, irá recolher e transmitir os dados para o LCROSS Mission Control 
utilizando os instrumentos científicos a bordo antes de impactar na superfície. Um possível resultado de ambos os impactos é a 


criação de uma fina atmosfera temporária de 16es de hidroxilo. Esta atmosfera pode ser detectável utilizando telescópios na e em 
órbita da Terra e pelos satélites na órbita lunar. 
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Impacto da LCROSS 


Para maximizar a criação de uma nuvem de detritos, os impactos do estágio Centaur e da sonda LCROSS necessitam de uma 
velocidade suficiente e de um ângulo de impacto elevado. Os engenheiros estimaram que o Centaur e a LCROSS irão impactar 
na superfície lunar a uma velocidade aproximada de 2,5 km/s, cinco vezes mais rápido do que uma bala disparada por ma 
Magnum 0,44. O ângulo de impacto previsto é de cerca de 80º em relação à superfície lunar. 


Para se conseguir este ângulo de impacto. A sonda LCROSS e o estágio Centaur executam uma passagem pela Lua cerca de 
cinco dias após o lançamento, entrando numa órbita LGALRO alongada. A duração exacta desta parte da missão depende da 
hora exacta do lançamento e é calculada satisfazendo uma série de restrições que incluem o impacto numa determinada cratera, e 
a necessária fase e inclinação da Lua para se conseguir a iluminação necessária da nuvem de detritos na altura do impacto. 


No lançamento a equipa da LCROSS anunciou qual o pólo lunar e qual a cratera lunar que sofreria o impacto. Tendo em conta 
informações adicionais, uma determinação final da cratera alvo terá lugar 30 dias antes do impacto. 


Na aproximação final à Lua, a sonda LCROSS e o estágio Centaur separam-se com a sonda a levar a cabo uma manobra de 
travagem e de reorientação para apontar os seus instrumentos de forma a capturar o impacto do Centaur. Após o Impacto do 
Centaur, a LCROSS terá cerca de quatro minutos para obter dados e transmiti-los para o controlo de missão. 


A cratera de impacto do Centaur deverá ter cerca de 27 metros de diâmetro e 5 metros de profundidade. Espera-se que o impacto 
crie um breve flash luminoso que 1rá durar menos de 100 milissegundos. A maior parte do material ejectado será direccionado 
para cima a uma velocidade de mais de 250 m/s. 


Estudos utilizando o Ames Vertical Gun Range indicam que o impacto da LCROSS 1rá criar uma nuvem de detritos 
significativamente maior do que a nuvem criada pelo Lunar Prospector quando impactou na Lua a uma velocidade de 1,7 km/s 
com uma massa de 158 kg a uma ângulo de 6º. 


Os instrumentos científicos da LCROSS 


Paimel R6: Carga científica da LCROSS (Vista superior): A — plataforma da carga de observação; B — fotómetro de 
luminância total / módulo electrónico digital; C — unidade de processamento de dados; D — espectrómetro visível; E — 
espectrómetro de infravermelhos próximos 1; F — espectrómetro de infravermelhos próximos 2. Imagem: NASA 
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Câmara Visível Ecliptic Enterprises 


Câmaras de infravermelhos próximos | Goodrich Sensors Unlimited 


Câmaras de infravermelhos médios Thermoteknix / Índigo 






Espectrómetro visível Ocean Optics 


Expectrómetros de infravermelhos 


próximos Polychromix 


Centro de Pesquisa Espacial 
Ames da NASA 


Unidade de Processamento de Dados Ecliptic Enterprises 


Fotómetro de Lumionância Total 
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Medições 
Imagens no espectro visível 


Monitorização da morfologia do material 
ejectado 


Determinação das propriedades visíveis do 
material 


Imagens de infravermelhos (0,9 — 1,7 um) 


Monitorização da morfologia do material 
ejectado 


Determinação das 
infravermelhas do material 


propriedades 


Mapear a concentração de água 


Imagens térmicas de infravermelhos (6,0 — 
13,5 um) 


Monitorização da morfologia do material 
ejectado 


Determinação das 
infravermelhas do material 


propriedades 


Medir a evolução térmica da nuvem de 
material ejectado 


Observação da cratera após o Impacto 


Emissão visível (263 — 650 vm) e 
espectroscopia de refçectância da nuvem de 
vapor e da nuvem de material ejectado. 


Determinação das propriedades do material 


Medição da emissão da dissociação de H50, 
fluorescência OH- (308 nm) e H,O0+ (619 
nm) 


Espectroscopia da emissão de 
infravermelhos próximos (1,2 — 2,4 um) da 
nuvem de vapor e da nuvem de material 
ejectado 


Determinação das propriedades do material 
Medição das propiredades do gele de água 


Medição da aborsão do vapor de água pelas 
partículas na nuvem com observação por 
acultação. 


Medição do flash resultante do impacto 
(400 — 1.000 nm), magnitude, e decarmento 
da curva de limunância. 


Controlo de instrumentos e aquisição de 
dados 
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ge (covering VSEE, NSP1 and TLP) 


Carga científica da LCROSS (plataforma da carga de observação - POD): G — espectrómetro de infravermelhos próximos 2 
(NSP2) Nadir - ; H — espectrómetro de infravermelhos próximos 1 (NSP1) Nadir; I — espectrómetro visível (VSP) Nadir; J 
— câmara de infravermelhos médios 2 (MIR2):; K — câmara de infravermelhos médios 1 (MIR 1); L — câmara visível (VIS); 
M — câmara de infravermelhos próximos 1 (NIR1); N — câmara de infravermelhos próximos 2 (NIR2); O — fotómetro de 
luminância total (TLP). Imagem: NASA 





A sonda LCROSS 


A LCROSS é uma missão de rápida concepção e de baixo custo lançada em conjunto com a LRO. A missão da LCROSS tira 
partido das capacidades estruturais do anel Evolved Expendable Launch Vehicle Secundary Payload Adapter (ESPA) utilizado 
para fixar a LRO ao estágio Centaur. Colocada no exterior do ESPA encontram-se seis painéis que albergam a carga científica da 
sonda, os sistemas de controlo e comando, o equipamento de comunicação e os painéis solares. Um pequeno sistema de 
propulsão de mono-propolente encontra-se no interior do anel. Também fixado ao anel encontram-se duas antenas 
omnidireccionais em banda S e duas antenas de médio ganho. 


O calendário estrito da missão, a sua massa, e os constrangimentos em termos de orçamento forçaram as equipas de engenheiros 
do Centro de Pesquisa Espacial Ames da NASA e da Northrop Grumman a pensarem para o “exterior da caixa”. Este tipo de 
pensamento levou a uma utilização única do anel ESPA e à utilização inovadora de outros componentes. Usualmente, o ESPA é 
utilizado como uma plataforma para segurar seis pequenos satélites; para a LCROSS, tornou-se no suporte do satélite, sendo esta 
a primeira utilização do anel para este ffm. A LCROSS também tira vantagem de instrumentos disponíveis a nível comercial e 
usa muitos componentes já verificados em voo utilizados na LRO. 





O desenvolvimento da missão da LCROSS foi supervisionado pelo Centro de Pesquisa Espacial Ames da NASA, enquanto que a 
Northrop Grumman construiu a sonda. 
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A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa 
conjunta denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias 
que suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta 
(Boeing) transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, 
veículos militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para 
as missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte- 
americanas com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da 
empresa está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas 
instalações da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas 
instalações de fabrico e montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-5, fabrico da ogiva de 
protecção, do sistema de adaptação e montagem são 
levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o 
SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 
e Delta-4, respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo 
Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o 
SLC-3E (Atlas-5) na Base Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita 
pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em 
Outubro de 1945, que conduziu ao desenvolvimento 
durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, 
Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 foram 
submetidas duas propostas para a construção de mísseis 
com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a 
de um míssil alado e propulsionado a jacto e a outra 
proposta e de um míssil supersónico, de trajectória 
balística e propulsionado por foguetão. A proposta do 
míssil balístico incluía o aparecimento de novas 
tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de 
parede única e incluídos numa única estrutura monocoque 
que seria mantida rígida através da pressão interna. A 
performance deste míssil era quase do tipo “single-stage- 
to-orbit” ao se dar a separação dos motores de ignição 
inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft 
Corporation (Convair) foi mcumbida de construir e testar 
dez mísseis MX-774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-7774 iniciaram-se em San 
Diego em 1947, mas em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que 
havia perdido o concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam 
desenvolver a tecnologia dos mísseis alados e subsónicos. 





Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 
1947, e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização 
de três testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair 
prosseguiu estudos auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a 
defesa e a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho 
de um míssil balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova 
divisão da Convair, apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do 
desenvolvimento do Atlas só surge a 16 de Dezembro de 1954. 
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Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos 
motores de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os 
motores entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este 
mantido por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do 
veículo deixar a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WSIO7A-L (Weapons 
System 107A-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, 
Korolev dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade 
nacional quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da 
tecnologia dos mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, 
produção e teste jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um 
novo teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de 


As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 
4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 — Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-l1; 
9 — Atlas SLV-3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 
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teste são terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é 
destruído devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 6A) tem lugar a 25 de 
Setembro de 1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no 
sistema de abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 
1957 com o míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando 
os estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado 
para lançar veículos para a órbita geossíncrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Última versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do 
espaço profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era 
adiantado quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador 
virtualmente idêntico em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que 
seria utilizado para as missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então 
por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era 
distinto do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram 
reutilizados como lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Última versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-A ble Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 


A família Atlas-5 


A família de lançadores Atlas-5 oferece diferentes versões do mesmo veículo que podem ser utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-5 foi desenvolvido de forma a satisfazer as necessidades da USAF ao abrigo do programa EELV 
(Evolved Expendable Lauch Vehicle) e da demanda internacional por parte da ILS (International Launch Services) para satisfazer 
os seus clientes comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado CCB (Common Core Booster), o Atlas-5 divide-se em duas versões: o Atlas-5 400 e o Atlas-5 
500. Estas versões podem ser facilmente distinguidas pela utilização da ogiva normal utilizada em anteriores Atlas e este será a 
versão 400. Por seu lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva 
utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-5 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 
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Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur (CHI). O CHI 
pode ser utilizado com somente um motor (Single-Engine Centaur) ou então com dois motores (Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-5 pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force Station ou então do 
SLC-3W (Space Launch Complex-3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-5 é um lançador a dois estágios podendo ser auxiliado por um máximo de cinco propulsores sólidos 
acoplados ao primeiro estágio. Pode colocar 12500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou então 5000 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona. Durante o lançamento é capaz de desenvolver 875000 kgf, tendo um peso de 
546700 kg. O seu comprimento total é de 58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-5, o CCB, tem um comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 metros, tendo um peso bruto 
de 306914 kg e um peso sem combustível de 22461 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423286 kgf, tendo um les de 
338 s e um lJes-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo que consome 
oxigénio líquido (LOX) e querosene. O RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um comprimento de 3,6 metros e um 
diâmetro de 3,0 metros, tendo um peso de 5393 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423050 kgf, tendo um les de 338 s e 
um les-nm de 311 s, o seu Tg é de 150 s. 


O RD-180 é o único motor que tem a 
capacidade de aumentar e diminuir a sua 
potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o 
SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante 
o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o RD-180 
também foi utilizado), o motor utilizou somente 
714% do máximo de 423286 kgf que pode 
desenvolver na fase inicial do lançamento e nos 
três minutos seguintes aumentou a potência até 
92% do total, voltou a diminuir para 65% e a 
aumentar para 8/%. Assim, a capacidade de 
aumentar e diminuir a potência do motor 
significa uma viagem mais suave tanto para o 
foguetão como para a carga que transporta, 
permitindo também uma utilização mais 
eficiente do combustível. O RD-150 foi 
certificado para a utilização no Atlas-5 através 
de uma série intensiva de testes levados a cabo 
pela NPO Energomash, Khimky, e sob a 
direcção da Lockheed Martin. 
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Podendo usar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, pesando cada um 40824 kg 
e tendo um comprimento de 17,7 metros e um 
diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 
Aerojet, cada propulsor desenvolve no 
lançamento uma força de 130000 lgf, tendo um 
les de 275 s e um les-nm de 245 s e um Tq de 
94 s. 
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e um peso sem combustível de 2026 kg. 
Desenvolve uma força de 10115 kgf, tendo um Ies de 451 s e um Tq de 894 s. O Centaur V1 está equipado com um motor RL- 
10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH>. O RL-104-4-2 tem uma câmara de combustão, tendo um 
peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10110 lgf, tendo um les de 451 s e um Tq de 740 s. 


O segundo estágio do Atlas-5, Centaur V1, tem 
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A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-5/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos 
utilizados no lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-5/400 não usa propulsores laterais de 
combustível sólido e por isso só veremos este número na versão Atlas-5/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de 
motores presentes no estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 
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O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de 
serviço móvel MST (Mobil Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 
53,3 metros de altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para 
lançar um foguetão Titan-HIC'. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para 
várias missões históricas como a Voyager-l, Voyager-2, Viking-1 e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta 
nova versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989” e o último a 9 de Abril de 1999”. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 
metros de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV 
equipado com um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossíncrona. Cargas ainda mais 
pesadas poderiam ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 





* Neste lançamento o foguetão Titan HIC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-1080). 
O 0V2-3 permaneceu ligado ao Transtage-8. 


? Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar 
DSP-FI14 (20066 1989-0464). 


* Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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A evolução da tecnologia levou a que o Titan-IV fosse considerado obsoleto, tendo a USAF contratado a Lockheed Martin para 
desenvolver um novo sistema de lançamento que é agora o Atlas-5. Os engenheiros da Lockheed foram encarregues de 
desenvolver não só o novo lançador, mas também as instalações de lançamento do novo veículo. Assim, o SLC-41] teve de sofrer 
uma transformação para albergar o seu novo vector de lançamento. A primeira fase da transformação do complexo passou pela 
remoção das velhas torres para que as novas torres pudessem ser construídas. A empresa Olshan Demolishing Management foi 
contratada par desmantelar e demolir o velho complexo. O plano inicial previa que as torres fossem desmontadas peça por peça, 
porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações relacionadas com 
acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando explosivos. 
Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de Lançamento 


39 utilizado pelos vairvéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 


Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a 
acontecer a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais 
de oito semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um 
edifício situado em Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria 
de foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios 
na própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no 
edifício de montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. 
A “clean pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser 
necessárias. Da mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir 
problemas relacionados com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários 


meses. 





O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-5 Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido 
pela Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-5 e o estágio 
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superior Centaur são transportados logo após a chegada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os 
técnicos da Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem 
transportados para o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado 
o centro de controlo de lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, clientes e 
os técnicos que controlam a contagem decrescente. 


O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a 
posição de controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de 
segurança e do monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício 
existem duas salas, situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do 
computador principal e uma estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar 
ou não lançar o Atlas-5. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e 
clientes observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas 
e um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários 
gráficos de diferentes dados. 





Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-5 é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edifício, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma 
de lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do 
Atlas-5 e colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são 
transportados na horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter- 
estágio e do estágio Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os 
propulsores laterais de combustível sólido. 
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Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para 
montagem. O satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser 
as Instalações comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso 
se tratem de cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no Interior de um contentor de segurança 
e protecção antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao 
nível superior do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão 
lançador e a sua carga para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o 
transporte até à plataforma de lançamento. 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento Ee Satélite 
2006-001 19-Jan-06 551 AV-010 Cabo Canaveral  SLC-41 New Horizons (28928 2006-0014) 
2006-012 20-Abr-06 411 AV-008 Cabo Canaveral | SLC-41 Astra-1KR (29055 2006-0124) 
ASTRO (30772 2007-0064) 
MidSTAR-1 (30773 2007-006B) 
NextSat-CSC (30774 2007-006) 
STPSat-1 (30775 2007-006D) 
FalconSA T-3 (30776 2007-006E) 
CFESat (30777 2007-006F) 
USA-194 'NRO L-30' 
2007-027 15-Jun-07 AV-009 Cabo Canaveral  SLC-41 (31701 2007-0274) 
USA-194(2) (31703 2007-027C) 
USA-195 'WGS-1' 
(32258 2007-0464) 
USA-198 'NROL-24' 
(32378 2007-0604) 
USA-200 'NROL-28' 
(32706 2008-0104) 


2007-006 9-Mar-07 AV-013 Cabo Canaveral 


2007-046 11-Out-07 AV-011 Cabo Canaveral SLC-41 


2007-060 10-Dez-07 AV-015 Cabo Canaveral SLC-41 


2008-010 13-Mar-08 AV-006  Vandenberg AFB  SLC-3E 
2008-016 14-Abr-08 AV-014 Cabo Canaveral | SLC-41 ICO-G1 (32463 2008-0164) 


USA-204 'WGS-2' 
(34713 2009-0174) 
LRO (35315 2009-0314) 
LCROSS (35316 2009-031B) 


2009-017 4-Abr-09 AV-016 Cabo Canaveral SLC-41 


2009-031 18-Jun-09 AV-020 Cabo Canaveral 





O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis 
que possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 
metros e uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-5 para o interior 
do edifício e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões 
de cimento (que equivaleram a 1.376 mº de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das 
suas paredes. 
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A contagem decrescente final teve início às 1402UTC 
do dia 18 de Junho e o lançamento ocorria às 
2132:00,100UTC após uma contagem decrescente sem 
problemas. 


A separação entre o estágio Atlas e o estágio Centaur 
ocorria às 2136:10UTC seguindo-se às 2132:20UTC a 
primeira ignição do estágio Centaur. A separação das 
duas metades da ogiva de protecção ocorreu às 
2132:30UTC. 


O final da primeira queima do estágio Centaur (MECO 
1) ocorria às 2146:30UTC. Nesta fase o conjunto 
encontrava-se numa órbita circular a uma altitude de 
185 km com uma inclinação de 28,5º em relação ao 
equador terrestre. Às 2149UTC o lançador executava 
uma manobra para se colocar na atitude exacta para 
levar a cabo a sua segunda queima que se iniciava às 
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Lançamento para a Lua 


Eram 1115UTC do dia 17 de Junho de 2009 quando as gigantescas 
portas do VIF no interior do qual se encontrava o foguetão lançador 
Atlas-5/401 (AV-020) começaram a ser abertas para dar início ao 
transporte deste para a plataforma de lançamento do SLC-41. O primeiro 
movimento da plataforma móvel registou-se às 1402UTC. O transporte é 
levado a cabo utilizando-se duas locomotivas que deslocam as 635 
toneladas da plataforma móvel ao longo dos 550 metros entre o VIF e o 
complexo de lançamento. O lançador chegava á plataforma de 
lançamento às 144]UTC. 





2208:42UTC e que enviaria a sonda LRO e a sonda LCROSS em direcção à Lua. Esta segunda queima terminava (MECO 2) às 


2213:42UTC. 


Logo após o final da segunda queima, o estágio Centaur começava uma manobra para se colocar na posição ideal para a 
separação da LRO. A separação da LRO ocorria às 2217:00UTC. 


A sonda LCROSS permaneceu acoplada ao estágio Centaur. Após a separação da LRO foram levadas a cabo manobras para 


expelir os propolentes que ainda restavam nos tanques d 
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Pelas 2348UTC a LRO já havia colocado em posição os seus painéis solares e a antena de comunicações de alta velocidade. A 
viagem para a Luz demoraria pouco mais de quatro dias. As 0947UTC do dia 24 de Junho os motores de travagem da LRO 
entravam em ignição para abrandar a sua velocidade e permitir que fosse capturada em órbita lunar. Pelas 1009UTC a sonda 
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atingia o denominado “ponto de captura estável” o que 
significava que a LRO poderia atingir a órbita lunar caso 
acontecesse algum problema no decorrer da queima que 
terminaria às 1036:28UTC. A LRO ficava assim numa 
órbita com um ponto mais baixo a 220 km de altitude e o 
pinto mais elevado a 3.100 km de altitude sobre a 
superfície lunar. 


Entretanto o conjunto Centaur/LCROSS fazia a sua mínima 
aproximação à Lua às 1030:33UTC entrando assim na 
órbita LGARLO (Lunar Gravity Assist, Lunar Return 
Orbit) em torno da Terra em preparação para o seu impacto 
no Pólo Sul da Lua a 9 de Outubro. 


A LRO entrava na denominada órbita de comissionamento 
a 27 de Junho após ter levado a cabo quatro manobras 
orbitais. A órbita de comissionamento tem uma altitude 
mínima de 31 km e uma altitude máxima de 199 km. 
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Zenit-3SLB coloca MeaSat-3a em órbita 


Com o lançamento adiado devido a um acidente na manutenção do satélite no cosmódromo de Baikonur, o MeaSat-3a acabou 
por ser colocado em órbita a 21 de Junho de 2009 numa altura em que a empresa Sea Launch entra numa longa fase de 
reestruturação após ter decretado graves problemas financeiros. 


O lançador 11K77 Zenit-3SLB/DM-SLB 


O foguetão 11K'77 Zemt-3SLB/DM-SLB, também designado J-1 (Designação Sheldom) ou SL-16 (Departamento de Defesa dos 
Estados Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energia e foi desenvolvido, na sua versão original como 11K77 
Zenit-2, para servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos intercontinentais utilizados desde os 
anos 60. 


O desenvolvimento do Zenit foi iniciado em 1978 e os primeiros testes do primeiro estágio Zenit-1 foram iniciados em 1982, 
tendo os trabalhos na primeira plataforma destes lançadores sido concluídos em Dezembro de 1983. Apesar de todos os trabalhos 
nas instalações de apoio para os veículos estarem prontas, o primeiro lançamento foi sucessivamente adiado devido aos 
problemas no desenvolvimento do primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 colocando em 
órbita uma série de cargas experimentais, findos os quais todo o sistema do Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como propulsor lateral do potente 11K25 Energia, entretanto abandonado. 
Foram construídas duas plataformas em GIK-5 Baikonur, mas outras plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca foram concluídas 
sendo entretanto convertidas para serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para colocar cargas na 
órbita geossíncrona. Esta versão utilizaria o estágio 11D68 Block-D já utilizado no 11452 NI Nositol e 8K82K Proton-K, 
podendo assim substituir este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi considerado o seu 
lançamento a partir de uma base situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo consórcio Sea Launch 
para lançamentos a partir de uma plataforma petrolífera norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no equador 
terrestre. 


O sistema Land Launch 


O sistema Land Launch inclui os foguetões 11K77 Zemt-3SLB e 11K77 Zent-2SLB; o complexo de lançamento LC45 no 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur, bem como as estações de rastreio ao longo da trajectória seguida pelos lançadores e as zonas de 
impacto dos estágios e da carenagem. Em Baikonur existem instalações de suporte e apoio para o processamento no solo das 
cargas e dos lançadores incluindo o abastecimento, verificação, montagem dos diferentes componentes do sistema e respectivo 
lançamento. Está também incluído do sistema o equipamento de transporte e termos táctico para a deslocação de pessoal e 
equipamento entre os diferentes locais no cosmódromo. Finalmente, do sistema fazem também parte os dispositivos de 
rastreamento, meteorológico e de comunicações. 


Vantagens para os clientes 


O sistema Land Launch proporciona o equipamento de voo mais maduro que se pode encontrar na classe de cargas a colocar em 
órbita e que derivam da configuração do sistema Sea Launch. Esta maturidade é amda maior com o estágio superior Land 
Launch, o venerável Block DM, que é o estágio superior mais experiente e mais fiável em qualquer classe de cargas com um 
serviço contínuo desde 1974 e tendo uma fiabilidade superior a 97%. 


A versatilidade do Block DM, que tem a capacidade para múltiplas reignições, missões de longa duração, manobras de rotação, 
Inserção orbital precisa e parâmetros de separação da carga estritamente controlados a nível de movimento e atitude. 


O sistema oferece um lançamento dedicado a um único passageiro, eliminando assim os adiamentos e riscos técnicos associados 
a outras cargas. 


O trabalho de equipa e experiência dos membros da Launch Launch é uma mais valia e incluí as mesmas companhias que 
trabalham em conjunto do projecto Sea Launch. 


O 11K77 Zenit-3SLB 


O sistema Launch Launch utiliza dois ou três estágios que consomem oxigénio líquido e querosene. A configuração de três 
estágios, Zenit-3SLB, é utilizada para missões de peso médio e orbitas elevadas (circulares ou elípticas) incluindo órbitas de 
transferência para a órbita geossíncrona ou directamente para a órbita geossíncrona, bem como trajectórias de escape. O lançador 
de dois estágios, Zenit-2SLB, é utilizado para missões para a órbita terrestre baixa e para órbita elípticas. Cada configuração 
utiliza uma carenagem distinta. Todos os elementos de cada configuração possuem uma extensiva herança de voo. 


São quatro os principais componentes dos lançadores Land Launch: Primeiro estágio Zenit, Segundo estágio Zenit, estágio 
superior Block DM-SLB (na configuração Zenit-3SLB), e carenagem e estrutura de suporte de carga. 
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Representação esquemática do foguetão 11K77 Zemt-3SLB (em cima) e do foguetão 11K77 Zemt-2SLB (em baixo). 
Imagens: Land Launch 





O primeiro e segundo estágios utilizados no sistema Land Launch são idênticos aos utilizados no sistema Sea Launch. São 
fabricados pela PO Yuzhmash na Ucrânia, com a direcção do desenho fornecida pela SOD Yuzhnoye. O estágio superior Block 
DM-SLB, usado somente no lançador Zenit-3SLB, é aproximadamente adaptado a partir do estágio Block DM-SL usado no 
programa Sea Launch e é fabricado pela RKK Energia na Rússia. 


A carenagem utilizada no Zent-3SLB tem um diâmetro de 4,1 metros e é fabricada pela NPO Lavochkin na Rússia. Foi 
especificamente desenhada para o estágio Block DM e tem uma história de voo desde 1996. a carenagem do Zenit-2SLB tem um 
diâmetro de 3,9 metros e é fabricada pela PO Yuzhmash. Foi especificamente desenhada para o lançador a dois estágio Zenit- 
2SLB e tem uma história de voo que recua a 1985. 


A estrutura de suporte da carga para o Zenit-3SLB é fornecida pela RKK Energia. Consistem num adaptador de carga fornecido 
pela Saab Ericsson Space (interfaces 937, 1194 ou 1666) e um compartimento de transferência fabricado pela RKK Energia. A 
estrutura de suporte de carga para o Zenit-2SLB é fornecida pela SDO Yuzhnoye e consiste num adaptador de carga Saab 
montado num suporte fabricado pela PO Yuzhmash. Se necessários podem ser fornecidos outros tipos de interfaces e 
dispensadores de carga múltipla. 


Herança do desenho do lançador Zenit 


O sistema Land Launch utiliza a configuração do Zemit utilizada no sistema Sea Launch, mantendo os melhoramentos e 
modificações que foram levadas a cabo para a Sea Launch no foguetão 11K77 Zemt-2. A SDO Yuzhnoye desenhou a versão 
original de dois estágios do Zenit-2 durante o final dos anos 70 e inícios dos anos 80 em resposta aos requerimentos do 
Ministério da Defesa Soviético para um sistema de lançamento que fosse capaz de reconstituir de forma rápida e eficiente as 
constelações de satélites em órbita. Consequentemente, o desenho dá especial ênfase á robustez, fácil operacionalidade e tempo 
de reacção rápido, que são conseguidos através de uma automação extensiva. Neste caso estão incorporadas operações de 
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lançamento e de processamento avançadas, desenvolvidas pela companhia KBTIM, em contraste com os sistemas desenvolvidos 
nas décadas anteriores. Uma segunda intenção para o original Zenit-2 era a sua utilização em lançamentos tripulados para a 
estação espacial Mir. Apesar de nunca ter sido utilizado nesta condição devido á desintegração da União Soviética, e de forma a 
ser utilizado para lançamentos tripulados, o veículo Zenit foi desenhado com um grau significativo de redundância interna e 
outras características que garantem uma alta fiabilidade. 


Alterações levadas a cabo para a Sea Launch 


As diferenças significativas entre o 11K77 Zemt-2 e o 11K77 
Zenit-3SL (também designado Zenit-2S), que também são 
mantidas no veículo Zenit-2SLB, são: 


e Novo sistema de navegação; 
e Computador de voo da nova geração 


e Performance aumentada devido à redução de massa e ao 
aumento da potência do motor do segundo estágio de 87 
toneladas para 93 toneladas. 


Sistemas aviónicos 


Tal como no sistema Sea Launch, o sistema Land Launch contém 
o seu próprio complemento completo de sistemas aviónicos para 
telemetria, funções de orientação e navegação mesmo 
transportando um estágio superior na configuração de três 
estágios. O sistema de telemetria Sirius transmite dados de 
telemetria em canais RF separados para as estações terrestres 
localizadas na Rússia e, para missões polares, para uma estação 
remota localizada na península arábica. Para as missões com três 
estágios, estas ligações são complementadas por um conjunto 
independente de dados que são fornecidos de forma simultânea 
pelo sistema de telemetria do Block DM-SLB. 


Especificações gerais e configurações 





As especificações do lançador e os parâmetros de performance 


encontram-se na Tabela 1, enquanto que as configurações do 
A torre de acesso dos cosmonautas no complexo de primeiro e segundo estágio encontram-se na página seguinte. Com 
lançamento Zenit no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. as fracções de propolente excedendo 90%, os desenhos de ambos 
os estágios encontram-se entre os mais eficientes a nível estrutural 
em todo o mundo. No caso do primeiro estágio, Isto deve-se em grande parte à alta eficiência do motor RD-171M e à ausência de 
propulsores laterais. 





A ausência de propulsores laterais simplifica de forma significativa o processamento antes do lançamento e é uma característica 
principal que diferencia o lançador Zenit dos maiores sistemas de lançamento. Sem propulsores laterais, a estrutura do estágio é 
mais eficiente, a quantidade de ordenanças é reduzida e a fiabilidade geral é aumentada ao eliminar a exposição à falha dos 
mecanismos de separação dos propulsores ou aos próprios propulsores. Além do mais, a sua configuração linear leva a margens 
de controlo mais robustas durante todas fases de voo o que permite ao Zenit voar através de uma maior margem de condições de 
vento e de condições meteorológicas, garantindo assim uma performance atempada e sem atrasos. 
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Zenit Primeiro estágio Segundo | estágio 


EO 


Um motor RD-171 Um motor principal RD-120 
Motores | 
(quatro câmaras de combustão) Um motor vernier RD-8 (quatro câmaras de combustão) 


Força (nível do mar) (kgf) 740.000 Não aplicável 


Motor principal: 93.000 
Força (Vácuo) (kgf) 806.400 
Motor vernier: 8.100 


Impulso específico (s) 309,5 Não aplicável 


Impulso específico o Motor principal: 350 
(vácuo) (s) , Motor vernier: 341 


Controlo de atitude So e RoEReAES Suspensão Cardan do motor vernier +/- 33º 
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Configuração geral do primeiro estágio 


O primeiro estágio do foguetão Zenit do sistema Land Launch é composto por uma estrutura primária de alumínio com sistemas 
de endurecimento mecanicamente integrados e utiliza propolentes de LOX/querosene amigos do ambiente. O tanque superior de 
LOX encontra-se numa depressão côncava no topo do tanque de querosene e a conduta de LOX passa através do meio do tanque 
inferior. Com uma massa bruta no lançamento para o Zenit-2SLB de 450.000 — 460.000 kg e uma massa bruta no lançamento de 
462.000 — 466.000 kg para o Zenit-3SLB, a força de 740.000 kg produzida pelo primeiro estágio leva a um rácio força / peso de 
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cerca de 1,6 para ambos os veículos. A separação entre os dois primeiros estágios é levada a cabo através de quatro retro- 
foguetões de combustível sólido localizados na base do estágio. 


O desenho do primeiro estágio do Zenit do sistema 
Land Launch foi intencionalmente mantido em comum 
com o desenho dos lançadores do sistema Sea Launch. 
Ambos são manufacturados na mesma linha de 
produção da PO Yuzhmash. 


O motor RD-I/IM 


O motor RD-171M, que equipa o primeiro estágio do 
lançador Zenit, que uma oxigénio líquido e querosene. 
Fornece uns impressionantes 740.000 kgf de força ao 
nível do mar e é um dos motores mais potentes em 
todo o mundo, tendo tecnologias avançadas 
desenvolvidas pelas principais organizações russas de 
propulsão. Foi desenvolvido especificamente para o 
lançador Zenit em paralelo com o motor RD-170 que 
serviu como propulsor lateral para o sistema 
Energia/Buran. Um programa de ensaio exaustivo que 
levou a cabo mais de 200 testes precedeu o primeiro 
voo em meados dos anos 80. as quatro câmaras de 
combustão são alimentadas por uma única turbo-bomba montada verticalmente que por sua vez é propulsionada por dois 
geradores de gás que fornecem gás rico em oxigénio para uma única 

| II 

II 





turbina. O controlo de voo é conseguido ao orientar através de uma 
suspensão cardan as câmaras de combustão independentemente suspensas, 
enquanto que a capacidade de diminuir a potência até cerca de 74 % da 
força nominal proporciona uma grande flexibilidade no desenho da 
trajectória. 


Il 


l 


Configuração geral do segundo estágio 


Tal como o primeiro estágio, o segundo estágio do lançador Zenit é 
composto por uma estrutura primária de alumínio com sistemas de 
endurecimento mecanicamente integrados e utiliza propolentes de 
LOX/querosene amigos do ambiente. A propulsão é fornecida por um 
motor principal RD-120 com a orientação a ser proporcionada por um 
motor vernier RD-8 alimentado a partir dos mesmos tanques de propolente. 
O tanque de querosene inferior tem uma forma toroidal e envolve o motor 
principal, enquanto que o tanque superior de LOX é um cilindro encimado 
por uma cúpula. No topo do estágio encontra-se um compartimento de 
instrumentação contendo os sistemas aviónicos. Os segundos estágios 
utilizados nos sistemas Sea Launch e Land Launch, tais como os primeiros 
estágios, são fabricados numa linha de produção comum da Yuzhmash, 
beneficiando assim de um inventário comum e de um controlo de qualidade 





proporcionado pela Boeing. O segundo estágio gera 
101.000 kg de força (a combinação do RD-120 e do RD- 
8). Tal como no primeiro estágio, a separação é 
conseguida com quatro retro-foguetões sólidos. 


O motor RD-120 e o motor RD-8 


O motor principal do segundo estágio possui uma única 
câmara de combustão e o seu escape é fixo, consumindo 
LOX e querosene para gerar 93.000 kgf. A potência do 
RD-120 pode ser reduzida até cerca de 78% no final do 
voo. O RD-120 foi desenvolvido especificamente para o 
sistema de lançamento Zenit. 
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O motor vernier RD-8 está colocado na parte posterior do segundo estágio proporcionando um controlo nos três eixos espaciais. 
O RD-8 utiliza os mesmos propolentes e armazenamento de propolentes que é utilizado pelo RD-120, com uma turbo-bomba a 
alimentar quatro motores em suspensão cardan em torno do exterior do RD-120. o RD-8 produz 8.100 kgf de força e foi 
especificamente desenvolvido pêra o Zenit. A capacidade de modular a sua operação de 65 s a 900 s após o final da queima do 
motor principal proporciona flexibilidade no desenho da missão para os lançamentos do Zenit-2SLB para uma grande quantidade 
de órbitas circulares baixas. 


Configuração geral do estágio 
Block DM-SLB 


O estágio Block DM-SLB utilizado 
no Zenit-3SLB deriva do estágio 
Block DM-SL utilizado no sistema 
PAINT A TT Sea Launch. É um estágio superior 
que consome LOX/querosene capaz 
de ser accionado até três vezes 
Coolant Piping durante uma missão. 


A estrutura básica do Block DM- 
SLB é proporcionada por um 
Uppor Adapbn adaptador superior juntamente com 
uma estrutura Interna. Os 
adaptadores médio e inferior que 
albergam o estágio são descartados 
antes da primeira ignição do Block 
DM-SLB. O querosene está 
armazenado num tanque toroidal que 
é ligado por uma estrutura ao 
Rercsene Tank adaptador superior que envolve a 
turbo-bomba do motor principal 
11 D58M. O tanque esférico de LOX 
e a estrutura de aviónicos / carga 
estão localizadas acima do tanque de 
querosene e estão também ligados ao 


Avtordocs Container 


2060500/00000000 0 CÓORM 


LOM Tank 


ftidoto Sedapior 


aálituda ContrevUliago Eng 


Lone dudapsr 
en adaptador superior. Dois motores de 
controlo de atitude, que 
Main Engina proporcionam estabilização durante 


períodos de cabotagem, estão 
localizados na parte inferior do 
tanque de querosene. 





O motor 1ID5S8M 


O Block DM-SLB é propulsionado pelo motor 11D58M que opera a LOX e querosene. O seu escape de carbono — carbono 
encontra-se numa suspensão cardan para fornecer controlo de arfagem e de translação durante o voo propulsionado com uma 
turbo-bomba a ser usada para controlo rotacional. 


Motores de controlo de atitude / ulagem 


A estabilização nos três eixos espaciais e o controlo de atitude durante os períodos de cabotagem, incluindo rotações contínuas, 
são fornecidos por dois motores de controlo de atitude / ulagem que consomem propolentes hipergólicos e que estão localizados 
na parte posterior do tanque de querosene do motor principal, em ambos os lados do escape do motor principal. 


Sistemas aviónicos 


O estágio Block DM-SLB utiliza os mesmos sistemas aviónicos que são utilizados no sistema Sea Launch (Block DM-SL), com 
a excepção de diferenças no sistema de telemetria utilizado para os lançamentos desde o cosmódromo de Baikonur usando 
estações de recepção russas fixas e móveis. 


Alterações levadas a cabo para o sistema Sea Launch 


As diferenças de configuração entre o estágio Block DM e o estágio Block DM-SL, que são também mantidas no Block DM- 
SLB, são a introdução de um novo sistema de navegação; a introdução de sistemas informáticos de nova geração; a utilização de 
um sistema de controlo autónomo desenvolvido pela NPTs AP (Centro de Produção e I&D para a Automação e Fabrico de 
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Instrumentos), que é a principal companhia russa para o desenvolvimento de software espacial e aviónicos; e a utilização de uma 
tubeira alongada e várias reduções de massa para aumento de performance. 


O Block DM-SLB versus o Block DM-SL 


As principais diferenças entre o Block DM-SLB e o Block DM-SL são: 


As interfaces estruturais dianteiras do Block DM-SLB são fabricadas para serem compatíveis com as carenagens de 
fabrico russo bem como com as estruturas de carga utilizadas no sistema Land Launch, enquanto que as Interfaces 
estruturais dianteiras do Block DM-SL são fabricadas para serem compatíveis com as carenagens utilizadas nas 
unidades de carga fabricadas pela Boeing utilizadas no sistema Sea Launch; 


A única, grande (e pesada) estrutura de aviónicos no Block DM-SL é substituída no Block DM-SLB com vários 
contentores aviónicos discretos para uma redução na massa no lançamento. 


Alguns sensores e sistemas de fixação são removidos, sendo um legado de anteriores voos de qualificação que já não 
são necessários, 


Uma antena extensível e sistemas de telemetria são substituídos com um sistema mais leve também utilizado no Zenit 
que contém antenas fixas com duas ligações rádio independentes. 


São removidos um sistema de envio de comandos e respectiva antena. 


Um conjunto de tanques de combustível para os motores de controlo de atitude / ulagem é removido. Anteriormente, 
estes tanques não eram completamente abastecidos na quantidade equivalente de um conjunto de tanques. 


O tanque de LOX é pressurizado com hélio em vez de uma mistura de oxigénio / hélio. 


O critério mínimo de propolente utilizável para a reignição final é baixado de 4.000 kg para 1.500 kg, ao se adicionar 
dois motores de 10 kgf para garantir o posicionamento do combustível antes da ignição. 


E removido um radiador externo com a sua função a ser assumida pela estrutura do adaptador superior. 





* A carenagem cobre 1,03 metros do comprimento do Block DM-SLB (ver página seguinte). 


* Inclui o adaptador médio e inferior que são descartados antes da primeira queima do Block DM-SLB. 


* O combustível é reduzido para cargas mais pesadas lançadas para Este (inclui missões para as órbitas de transferência para a 
órbita geossíncrona), devido a restruções das zonas de impacto dos estágios. 
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A unidade de ascensão do IIK77 Zenit-3SLB 


Componentes e integração 


A unidade de ascensão do foguetão 11K77 Zemt-3SLB consiste na carga, Block DM-SLB, carenagem e estrutura de suporte de 
carga (ESC). Estes elementos são integrados num ambiente limpo de Classe 100.000 durante o processamento no solo. A ESC 
consiste num adaptador de carga standard tipicamente fabricado pela Saab Ericsson Space e num compartimento de transferência 
fornecido pela RKK Energia. 
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Carenagem 


A carenagem fornece uma protecção ambiental para a carga desde a sua colocação no seu interior nas instalações de 
processamento e ao longo do lançamento e ascensão. A carenagem para o Zenit-3SLB é baseada na carenagem 177872 fabricada 
pela NPO Lavochkin. Foi especificamente desenhada para o Block DM e tem um recorde de voo em missões do Block DM que 
data a 1996. A carenagem é uma estrutura de alumínio bi-cónica que tem um comprimento de 10,4 metros e 4,1 metros no seu 
diâmetro primário. 


Características no acesso à carenagem 


Uma vez no Interior da carenagem, o acesso físico ao satélite é feito através de portas na mesma. Existem duas portas de acesso, 
uma em cada metade da carenagem, e têm as dimensões de 420 mm x 420 mm. Como não existe torre de acesso no Complexo de 
Lançamento LC45, o cliente pode aceder directamente à sua carga até 28 horas antes do lançamento, no interior de uma sala 
estéril nas instalações de integração do lançador. Esta capacidade melhora as oportunidades para os ajustamentos finais, 
Instalação de baterias e outras operações de processamento finais. 


Fornecimento de ar condicionado à carenagem 


E fornecido ar condicionado limpo ao interior do volume da carenagem até ao lançamento, incluindo o transporte entre as 
Instalações. 


Protecção térmica da carenagem 


O isolamento interno e externo da carenagem protege a carga contra o sobreaquecimento e preserva as condições térmicas 
aceitáveis para a carga durante a ascensão. 


A ejecção da carenagem é limitada para garantir que o aquecimento molecular não exceda o limite permitido e que os elementos 
da carenagem caiam nas zonas de impacto pré-determinadas. 


Estrutura de suporte de carga 


A estrutura de suporte de carga para o 11K77 Zenit-3SLB é fornecida pela RKK Energia. Consiste num compartimento de 
transferência fabricado pela Energia e um adaptador de carga fabricado pela Saab Ericsson Space Company (PAS937, PAS1194 
ou PAS 1666) que serve de interface com o satélite. 
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A unidade de carga do 11K77 Zenit-2SLB 


Componentes e integração 


A unidade de carga do foguetão 11K77 Zemt-2SLB consiste no satélite, carenagem, zona intersecção, estrutura de interface e 
adaptador de carga. Estes elementos são integrados num ambiente limpo de Classe 100.000 durante o processamento no solo. 
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Carenagem 


A carenagem para o Zenit-2SLB é baseada na carenagem do lançador 11K77 Zemt-2 fabricada pela PO Yuzhmash. Foi 
especificamente desenhada para o lançador a dois estágios e tem um recorde de voo extensivo que recua a 1985. A carenagem é 
mono-cónica e fabricada em alumínio com um comprimento de 13,65 metros e um diâmetro primário de 3,9 metros, 
proporcionando um diâmetro utilizável de 3,48 metros. 


Estão também disponíveis carenagens alternativas e modificadas. 
Características no acesso à carenagem 


Podem fornecidas portas de acesso de 500 mm x 500 mm para a carenagem do Zenit-2SLB. Como não existe torre de acesso no 
Complexo de Lançamento LC45, o cliente pode aceder directamente à sua carga até 28 horas antes do lançamento, no Interior de 
uma sala estéril nas instalações de integração do lançador. Esta capacidade melhora as oportunidades para os ajustamentos finais, 
instalação de baterias e outras operações de processamento finais. 


Fornecimento de ar condicionado à carenagem 


E fornecido ar condicionado limpo ao interior do volume da carenagem até ao lançamento, incluindo o transporte entre as 
Instalações. 


Protecção térmica da carenagem 


O isolamento interno e externo da carenagem protege a carga contra o sobreaquecimento e preserva as condições térmicas 
aceitáveis para a carga durante a ascensão. 


À ejecção da carenagem é limitada para garantir que o aquecimento molecular não exceda o limite permitido e que os elementos 
da carenagem caiam nas zonas de impacto pré-determinadas. 


Zona intersecção 


Esta zona serve para preservar as interfaces de ligação no topo superior do segundo estágio do Zenit-2 para o Block DM, 
maximizando assim a flexibilidade ao permitir que cada segundo estágio seja utilizado em cada configuração de lançamento dos 
sistemas Sea Launch ou Land Launch. No Zenit-2SLB a zona de intersecção também fornece uma base sólida para a estrutura de 
suporte de carga e permite a total enclausura da carga enquanto se encontra nas instalações de processamento, criando um 
volume fechado para melhor limpeza e controlo ambiental com o fornecimento de ar condicionado. 
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Adaptadores de carga 


Para lançamentos de uma carga única no Zenit-2SLB, pode ser fornecido 
qualquer um dos adaptadores de carga fabricados pela Saab Ericsson Spave ou 
um adaptador fornecido pela SDO Yuzhnoye e pela PO Yuzhmash (imagem ao 
lado) usando a experiência no desenvolvimento, teste e fabrico de adaptadores e 
sistemas de separação para missões anteriores do Zenit-2 e para outros 
lançamentos levados a cabo pela Yuzhnoye e Yuzhmash (Tsyklon e Dnepr). 


Interfaces únicas e lançamentos múltiplos 


Para cargas de têm interfaces únicas e requerimentos especiais, a Land Launch 
pode examinar outros desenhos de adaptadores de carga já utilizados 
anteriormente, incluindo aquele que incorporam ligações usando parafusos e 
mecanismos de separação. A Yuzhnoye e a Yuzhmash têm também uma longa 
experiência no desenho e lançamento de multi-cargas em vários sistemas de 
lançamento. 








Este foi o 28º lançamento de um foguetão 11K77 Zenit-3SL/DM-SL ou 11K77 Zemt-3SLB-DM-SLB dos quais 3 fracassaram (a 
12 de Março de 2000 o segundo estágio do foguetão lançador terminou a sua queima antes do previsto fazendo com que a sua 
carga mergulhasse no Oceano Pacífico a Sul da Ilha de Pitcarm; a 29 de Junho de 2004 o satélite Apstar-5 foi colocado numa 
órbita inútil; a 28 de Janeiro de 2008 o foguetão lançador explodiu na plataforma de lançamento), tendo assim uma taxa de 
sucesso de 88,00%. O primeiro lançamento do Zenit-3SL ocorreu a 28 de Março de 1999 (0129:59UTC) tendo colocado em 
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órbita o satélite DemoSat (25661 1999-0144). Por outro lado, o primeiro fracasso teve lugar no seu terceiro lançamento ocorrido 
a 12 de Março de 2000 (1449:15UTC) quando falhou o lançamento do satélite ICO F-1. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo 11K77 Zemt-3SL/DM-SL ou 11K77 Zemt-3SLB/DM- 
SLB: 


Lançamento 


2007-F01 
2008-001 
2008-013 
2008-022 
2008-024 
2008-035 
2008-045 
2009-009 
2009-020 
2009-032 


Data 
29-Jan-07 
15-Jan-08 
19-Mar-08 
28-Abr-09 
21-Mai-08 

16-Jul-08 
24-Set-08 
26-Fev-09 
20-Abr-09 
24-Jun-09 


Hora UTC 


23:22:38 
11:48:59 
22:47:59 
5:00:05 
9:43:59 
5:20:59 
9:27:59 
18:29:55 
8:15:59 
21:50:00 


Veículo Lançador / Estágio 


SL-16/22L 
SL-25/15L 
SL-32/22L 
SLB-1/1L 
SL-29/29L 
SL-34"L 
SL-35/22L 
SLB-2/2L 
SL-42ºL 
SLB-3/3L 


Carga 
NSS-8 
Thuraya-3 (32404 2008-0014) 
DirecTV-11 (32729 2008-0134) 
AMOS-3 (32794 2008-0224) 
Galaxy-18 (32951/2008-024A) 
EchoStar-XI (33207 2008-0354) 
Galaxy-19 (33376 2008-0454) 
Telstar-11N (34111 2009-0094) 
Sicral-1B (34810 2009-0204) 
MeaSat-3a (35362 2009-0324) 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelos foguetões 11K77 Zenit-3SL/DM-SL e 11K77 Zemt-3SLB/DM- 
SLB. Todos os lançamentos do Zenit-3SL são executados desde a plataforma Odyssey situada no Oceano Pacífico a 
154º longitude Oeste sobre o equador terrestre, enquanto que os lançamentos do Zenit-3SLB são executados no 
Complexo de Lançamento LC45 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Tabela: Rui C. Barbosa 















































O satélite Measat-3a 


Também denominado MeaSat-IR, o satélite MeaSat-3a foi 
desenvolvido e construído para a MEASAT Satellite Systems de Kuala 
Lumpur, Malásia. O satélite transporta 12 repetidores em banda Ku e 
12 repetidores em banda C juntamente com três antenas. O satélite irá 
servir os mercados de banda € com uma cobertura global e a cobertura 
Ku estará dedicada à transmissão directa (direct-to-home) para os 
mercados na Malásia e Indonésia (ver áreas de cobertura em baixo). O 
satélite está localizado na órbita geossíncrona a 91,5º longitude Este 
sobre a Sudeste Asiático. 


O satélite é baseado no modelo da plataforma geossíncrona ultraleve 
Star-2 que proporciona uma alta fiabilidade, performance e capacidade 
com um sistema de relativo baixo custo. Estas plataformas podem 
acomodar até 42 repetidores, fornecer 4.700 watts de energia para a 
carga a bordo ao longo de um período de vida de 15 anos — ideal para 
aplicações de telefonia, dados e retransmissão. 


Os satélites geossíncronos STAR são pequenos e menos dispendiosos 
na sua construção e o custo de lançamento é menor do que aqueles 
oferecidos pelos fornecedores tradicionais. 


O MeaSat-3a tinha uma massa de 2.417 kg no lançamento e possui 
dois painéis solares com três painéis individuais. O satélite é 
estabilizado nos três eixos espaciais e está equipado com um sistema 
de propulsão por mono-propolente (hidrazina) 
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Lançamento do Measat-3a 


O satélite MeaSat-3a chegava ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur a 21 de Julho de 2008 a bordo de um avião de carga Antonov 
An-124 “Ruslan”. Entretanto, a 28 de Junho, já haviam sido iniciados os preparativos com o estágio superior Block DM-SLB 
quando este foi retirado do seu vagão de transporte e colocado na plataforma de manutenção. O foguetão 11K77 Zemt-3SLB 
chegava por sua vez a Baikonur a 27 de Julho, sendo transportado 
por via-férrea. Após serem cumpridos os procedimentos 
alfandegários, o comboio que transportava o foguetão lançador foi 
transferido para o sistema de caminhos-de-ferro do cosmódromo e 
transportado para o complexo 45. Os preparativos do lançador foram 
iniciados na primeira semana de Agosto com o veículo a ser 
colocado na plataforma de testes, montagem e integração. A 
acoplagem entre o primeiro e o segundo estágio foi finalizada a 7 de 
Agosto. 


O lançamento estava previsto para ter lugar a 21 de Agosto, mas no 
dia 10 de Agosto, e durante as actividades regulares de preparação 
para a missão, um guindaste que transportava equipamento de 
suporte embateu num dos painéis solares do satélite danificando-o. 
Foi então decidido enviar o MeaSat-3a de volta para as instalações da 
Orbital Sciences Corporation, em Dulles — Virgínia, onde foi 
submetido a uma vistoria não só dos painéis solares mas também dos 
tanques de propolente e onde foram levadas a cabo as reparações 
necessárias. No início de Outubro os propolentes haviam sido 
drenados dos tanques do satélite e esta estava a ser submetido ao 
processo de descontaminação para ser enviado para os Estados 
Unidos, o que veio a acontecer a 6 de Novembro. Nesta altura 
esperava-se que o lançamento do MeasSat-3a tivesse lugar em Abril 
de 2009. 


A 28 de Fevereiro de 2009 a empresa MEASAT Satellite Systems 
anunciava que o lançamento do MeaSat-3a teria lugar em Junho de 
2009. 








! Devido aos problemas registados com o satélite MeaSat-3º este foguetão acabaria por ser utilizado para o lançamento do satélite 
Telstar-11N a 26 de Fevereiro de 2009. 
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O MeaSat-3a chegava pela segunda vez a Baikonur a 20 de 
Maio (imagem ao lado; cortesia Roskosmos) e as verificações 
do estágio Block DM-SLB eram finalizadas a 21 de Maio. No 
mesmo dia em que chegava ao cosmódromo os dois estágios 
que compõe o lançador Zenit-2S60. Após serem cumpridos os 
procedimentos alfandegários, o comboio que transportava o 
foguetão lançador foi transferido para o sistema de caminhos- 
de-ferro do cosmódromo e transportado para o complexo 45. 


A 4 de Junho procedeu-se ao abastecimento dos tanques de 
propolente do MeaSat-3a, à realização de testes do sistema de 
controlo do foguetão lançador e preparou-se o estágio Block 
DM-SLB para a montagem da unidade de ascensão com a 
integração do satélite. Depôs da montagem da unidade de 


ascensão, procedeu-se no dia 15 de Junho à acoplagem do 
estágio Block DM-SLB com os estágios inferiores do lançador. 


O foguetão 11K77 Zent-3SLB/DM-SLB foi transportado para a Plataforma de Lançamento PU-1 do Complexo de Lançamento 


LC45 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur a 19 de Junho. 
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O lançamento do foguetão 11K77 Zenit-3SLB/DM-SLB com o satélite MeaSat-3a teve lugar às 2150:00,089UTC do dia 21 de 
Junho de 2009. a zona de máxima pressão dinâmica era atingia às 2150:59UTC enquanto que a carga máxima sobre o lançador 
acontecia pelas 2151:54UTC. A queima do primeiro estágio teve uma duração de cerca de 2m 30s terminando às 2152:28UTC. 
Antes da separação do primeiro estágio entrava em ignição o segundo estágio. Os gases resultantes da combustão escapam pela 
estrutura aberta entre os dois estágios. 


A separação das duas metades da carenagem tinha lugar às 2155:19UTC e o final da queima do segundo estágio ocorria às 
2158:31UTC. A primeira ignição do estágio superior Block DM-SLB ocorria entre as 2158:41UTC e as 2201:58UTC, colocando 
o conjunto na denominada “órbita de referência com um apogeu a 533,6 km de altitude, perigeu a 189,7 km de altitude e 
inclinação a 51,35º. A segunda ignição do estágio superior teria início às 2309:09UTC e teria como objectivo colocar o conjunto 
Block DM-SLB / MeaSat-3a numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu a 35.854,8 km de altitude, 
perigeu a 202,0 km de altitude e inclinação a 48,99º. A terceira e última queima do Block DM-SLB ocorria às 0401:58UTC do 
dia 22 de Junho com o conjunto a ficar colocado numa órbita com um apogeu a 35.586,0 km de altitude, perigeu a 11.620,0 km 
de altitude e inclinação a 10,63º. 


À separação entre o estágio superior Block DM-SLB e o satélite Measat-3a ocorria às 0414:47UTC. 
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GOES-O, novo satélite meteorológico para os Estados Unidos 


Segundo numa série actualizada de satélites meteorológicos, o GOES-O é a continuação de um programa com uma longa história 
que recua ao Início da exploração espacial e da utilização do espaço como meio de melhorar a nossa vida na Terra ao fornecer 
previsões e imagens meteorológicas que todos os dias vemos nas nossas televisões. 


O GOES-O foi colocado em órbita a 27 de Junho de 2009 por um foguetão Delta-4M-+(4,2) (D342) a partir do Complexo de 
Lançamento SLC-37B do Cabo Canaveral AFS, Florida. 
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O foguetão Delta-lV 


O segundo veículo lançador do programa EELV (Evolved Expendable Launch Vehicle) lançado pela Força Aérea dos Estados 
Unidos para o desenvolvimento de novos foguetões, for o Delta-4. Este veículo baseia-se numa secção central comum CBC 
(Common Booster Core) a várias versões do lançador: Delta-4 Small, Delta-4 Medium, Delta-4 Medium+(4.2), Delta-4 
Medium+(5.2), Delta-4 Medium+(5.4) e Delta-4 Large (ver diferentes características na Tabela-1). O desenvolvimento da versão 
Delta-4 Small foi entretanto cancelado. 


O Delta-4 Medium é um lançador a dois estágios com um peso bruto de 249.500 kg, 
desenvolvendo 295.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 63,0 metros 
(incluindo a ogiva de protecção da carga com uma diâmetro de 4,0 metros) e um diâmetro 
de 5,0 metros. É capaz de colocar 8.600 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma 
inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma carga de 4.210 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


O Delta-4 Medium-+(4.2) é um modelo básico Delta-4 Medium auxiliado por dois 
propulsores laterass a combustível sólido. Tem um peso bruto de 292.732 kg, 
desenvolvendo 426.570 kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 66,2 metros 
(incluindo a ogiva de protecção da carga com uma diâmetro de 4,0 metros) e um diâmetro 
de 5,0 metros. É capaz de colocar 11.700 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma 
inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma carga de 5.845 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona. Esta foi a primeira versão utilizada do Delta-4. 





O Delta-4 Medium+ (5.2) é um modelo básico Delta-4 Medium auxiliado por dois propulsores laterais a combustível sólido, mas 
possuindo uma ogiva de protecção de carga com 5,0 metros de diâmetro. Tem um peso bruto de 292.732 kg, desenvolvendo 
426.570 kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 68,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga) e um diâmetro 
de 5,0 metros. É capaz de colocar 10.300 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao 
equador terrestre ou então uma carga de 4.640 kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


O Delta-4 Medium+ (5.4) é um modelo semelhante Delta-4 Medium+ (5.2), mas auxiliado por quatro propulsores laterais a 
combustível sólido. Tem um peso bruto de 404.600 kg, desenvolvendo 598.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento total 
de 68,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com 5,0 metros de diâmetro) e um diâmetro de 5,0 metros. E capaz de 
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colocar 13.600 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma Inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma 
carga de 6.565 kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


A (4.2) | Medium+ (5.2) | Medium+ (5.4) 


GEM 60 GEM 60 GEM 60 Delta RS-68 


Pesobruto (kg) | - | 33.798,00 33.798,00 33.798,00 226.400,00 


3.849,00 3.849,00 3.849,00 26.760,00 
(kg) 


Força vácuo (kgf) | = | 88.452,00 88.452,00 88.452,00 337.807,00 
| Dimom) | - [12 [182 [ 182 [0 1 — 
EnvergaduraGm) | [15 [ 15 [15 [posto 





Propulsores 






laterais 





Comprimento Cm) [= [9 [| Ro [jo 
Dk» [0 [25 [35 [35 [ao 
DD imo [0 [35 [| dã  | 5 | 56 
Do n9 [= [ % [0% [5% [as 
[O Fmpolemes [= | Soo | Sóido | Sóido [ORI O 


N.º motores 1 (GEM 60) 1 (GEM 60) 1 (GEM 60) 1 (RS-28) 


Primeiro 
estágio Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 


CBC Peso bruto (kg) 226.400,00 226.400,00 226.400,00 226.400,00 226.400,00 


24.494,40 24.494,40 24.494 40 24.494 40 24.494 40 
(kg) 


TONI 
RS6) | TRSG) 


Delta 4H-2 


Peso bruto (kg) 24.170,00 24.170,00 24.170,00 24.170,00 30.710,00 





IN 
E 





Segundo 
(kg) 
TT22200 
| 
Domo [Lo [o [o om 


* O motor RL-68 é um motor criogénico desenvolvido pela Rocketdyne Propulsion & Power da Boeing Company. É capaz de 
desenvolver 337.807 kgf (vácuo) no lançamento e tem um les de 420 s, durante um Tq de 249s. Tem um peso de 6.597 kg e uma 
câmara de combustão. (Ver texto). 
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Finalmente, o Delta-4 Large tem um peso bruto de 733.400 kg, desenvolvendo 884.000 kgf no lançamento. Tem um 
comprimento total de 70,7 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com 5,0 metros de diâmetro) e um diâmetro de 5,0 
metros. É capaz de colocar 25.800 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador 
terrestre ou então uma carga de 13.130 kg numa órbita de transferência 
para a órbita geossíncrona. 


TO m E 


[MN 
| 





O CBC é comum a todas as versões do Delta-4. Na base deste estágio 
encontra-se a secção do motor R$-68 seguido pelo tanque de hidrogénio 
líquido que ocupa dois terços do CBC e que é identificável desde o 
exterior devido à protecção térmica exercida por uma cobertura de 
espuma cor de laranja. Entre o tanque de hidrogénio líquido e o tanque 
de oxigénio líquido encontra-se o corpo central do primeiro estágio e 
identificável por uma banda branca logo acima da protecção do tanque 
de hidrogénio. O tanque de oxigénio líquido encontra-se na parte 
superior do primeiro estágio e é também identificável por uma cobertura 
em espuma cor de laranja. Como curiosidade é de referir que a Boeing 
tentou pintar a cobertura de espuma cor de laranja com a cor azul 
(“Delta Blue”) normalmente associada à herança dos lançadores Delta. 
Porém, os resultados não foram muito satisfatórios e decidiu-se não se 
gastar muito tempo nesta pequena questão. No entanto no futuro a 
Boeing Irá se debruçar sobre esta questão tentando dar aos Delta-4 a cor 


que caracteriza os seus antecessores. 

















De forma a obter um impulso adicional durante a fase inicial do voo, os 
modelos Delta-4 Medium+ utilizam combinações de dois ou quatro 
propulsores laterais de combustível sólido. Acoplados ao primeiro 
estágio, estes motores são apresentados pela Alliant Techsystems como 
sendo de terceira geração, os seus motores são fabricados em epóxi- 
grafite e representam um avanço em relação aos propulsores utilizados 
nos Delta-2 e Delta-3. Estes motores são denominados GEM-60 pois 
têm 60 polegadas de diâmetro (1,52 metros). Estes propulsores têm a 
particularidade de possuir tubeiras que podem ser fixas ou então ser capazes de serem orientadas aumentando assim a sua 
eficiência. 








A parte superior do Delta-4 pode variar consoante as versões. Para o delta-4 Medium e Delta-4 Medium+ (4.2), um adaptador 
Inter-estágio é utilizado para ligar fisicamente o primeiro estágio e o segundo estágio do lançador. As restantes duas versões do 
Delta-4 Medium+ e o Delta-4 Large utilizam um inter-estágio semelhante a um cilindro. 


O segundo estágio do Delta-4 foi utilizado por três vezes no Delta-3, no entanto no seu primeiro voo em 27 de Agosto de 1998'º 
o veículo explodiu antes da ignição do último estágio. Na segunda missão do Delta-3 em 5 de Maio de 1999!! o segundo estágio 
não executou uma segunda ignição como estava programado deixando numa órbita inútil o satélite de comunicações Orion-3 
(25727 1999-0244). No terceiro lançamento do Delta-3 a 23 de Agosto de 2000”, o estágio superior funcionou sem qualquer 
problema. 


A versão do segundo estágio utilizado no Delta-4 é quase idêntica á versão utilizada no Delta-3. O motor RL-10B-2, o seu 
módulo de equipamento e o tanque de oxigénio líquido estão colocados na zona inter-estágio durante o lançamento e fica exposta 
após a separação do primeiro estágio, Enquanto que o Delta-4 permanece na plataforma de lançamento, a zona que alberga o 
tanque de hidrogénio líquido do segundo estágio é identificável através da presença de uma banda cor de laranja. No total o 
estágio transporta 20.412,00 kg de propolente que permite um funcionamento de aproximadamente 14 minutos através de duas 
ignições caso se trate de uma missão para colocar um satélite em órbita geossíncrona. 


O último estágio pode ver o seu diâmetro aumentado para 5 metros caso se trate das versões Medium+ (5.2), Medium+ (5.4) ou 
Large. Este aumento de diâmetro tem como objectivo aumentar a capacidade de transporte de propolente. O tanque de oxigénio é 
aumentado em meio metro no seu comprimento e o tanque de hidrogénio passa dos normais 4,0 metros de diâmetro para 5,0 


? O motor RL-10B-2 é um motor criogénico desenvolvido pela Pratt & Whitney e já utilizado no Delta-3. É capaz de desenvolver 
11.226,60 kgf (vácuo) no lançamento e tem um les de 465,5 s, durante um Tq de 700s. Tem um diâmetro de 2,1 metros e uma 
câmara de combustão. 

9 O Delta-3 8930-13.1C (D259) foi lançado às 0117UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral e transportava o satélite de 
comunicações Galaxy-X (1998-F02). 


“ O Delta-3 8930-13.1C (D269) foi lançado às 0100UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral. 


“2 O Delta-3 8930 (D280) foi lançado às 1105UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral e transportava o satélite DM-F3 
(26475 2000-0484). 
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metros de diâmetro. O total de combustível é aumentado para 27.216 kg, permitindo assim um aumento de aproximadamente 5 
minutos no tempo de queima. 


THE FLEXIBLE DELTA IV CONFIGURATIONS 
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O motor RL-10B-2 utilizado no último estágio dos Delta-4, tem a maior tubeira em carbono-carbono extensível. Esta tubeira 
coloca-se em posição após a separação do primeiro estágio. Este motor tem uma vida útil de 3.500 s e pode ser accionado até 15 
vezes, incluindo os testes no solo. 


Por fim, no topo do foguetão, situa-se a ogiva de protecção e o dispositivo de fixação da carga. As ogivas são fabricadas em 
materiais compósitos e podem ter 4,0 ou 5,0 metros de diâmetro. Pode ainda ser utilizada uma ogiva fabricada em alumínio e já 
utilizada nos foguetões Titan-4. 


Os foguetões Delta-4 são fabricados nas instalações da Boeing em Decatur, Alabama. 
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O motor RS-68 representa uma evolução em sistemas de propulsão dos Estados Unidos e é o primeiro motor de combustível 
líquido totalmente desenvolvido neste país desde os SSME que propulsionam os vaivéns espaciais e que foi desenvolvido na 
década de 70. Desenvolvido entre 1997 e 2002, o RS-68 é o maior motor de hidrogénio líquido disponível em todo o mundo, no 
entanto o seu desenho é extremamente simples e os custos de produção são relativamente baixos. 


Em comparação com os SSME, o tempo de desenvolvimento do RS-68 foi diminuído em metade, o número de peças reduzido 
em 80%, o trabalho manual reduzido em 92% e os custos reduzidos num factor de 5. A construção do motor é feita na sua maior 
parte por maquinaria automática. Em vez de se possuir um motor constituído por um grande número de peças, o motor é feito a 
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O motor tem onze componentes principais, incluindo a câmara de combustão, turbo-bombas individuais de oxigénio e hidrogénio 
líquido, suporte de suspensão do motor, mecanismo de injecção, gerador de gás, dissipador de calor e condutas de exaustão e 
combustível. O motor possui uma câmara de combustão arrefecida por regeneração que faz com que o motor funciona num ciclo 
onde uma pequena câmara de combustão faz accionar as turbinas, utilizando de forma eficiente os gases provenientes da turbo- 
bomba de hidrogénio líquido. 


As designações dos foguetões Delta-4 


As diferentes configurações da família de foguetões Delta-4 são definidas utilizando um sistema de códigos que utiliza quatro 
dígitos e uma letra opcional após o quarto dígito. O primeiro dígito designa a configuração básica do veículo, isto é “4” que 
significa o núcleo do lançador composto pelo Delta-4 LOX/LH,. O número de propulsores laterais de combustível sólido GEM- 
60 é designado pelo segundo dígito que pode ter os valores de “0”, “2” ou “4º. O terceiro dígito pode ter os valores de “4”, que 
representa um segundo estágio criogénico com um diâmetro de 4,0 metros, ou *5”, que representa um segundo estágio criogénico 
com um diâmetro de 5,0 metros. Finalmente, o quarto dígito representa o terceiro estágio e que pode ter os números “0”, que 
indica que o foguetão não tem terceiro estágio, '3”, que indica a presença de um motor Star-37D / TE-364-3 de propolente sólido, 
“4”, que indica a presença de um motor Star-37D / TE-364-4 de propolente sólido, *5”, que indica a presença de um motor Star- 
48D / PAM-D de propolente sólido!º, e “6”, que indica a presença de um motor Star-37FM de propolente sólido. 


É Muitas vezes esta configuração é referida como estágio superior “0” com um motor PAM-D devido à natureza modular da 
configuração PAM. 
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Após o quarto dígito podemos ter a letra opcional “H* que indica a configuração “Heavy” na qual dois CBC laterais suplementam 
o CBC central. 


Ainda podemos ter mais um número no código que é indicativo da carenagem que está a ser utilizada. Para os foguetões Delta-2 
este número indica o diâmetro da carenagem em pés. Para os foguetões Delta-3 e Delta-4 este número indica o comprimento da 
carenagem em metros. 


A tabela seguinte mostra os lançamentos do foguetão Delta-4 levados a cabo até à presente missão. 


Lançamento Data o j ad Local Lançamento Plat. Lanç. Satélite 
Configuração Lançador 


Eutelsat-W5 
(27554 2002-0514) 
USA-167 'DSCS HI-A3' 
(27691 2003-0084) 
USA-170 'DSCS-III B-6' 
(27875 2003-0404) 
DemoSat 
(28500 2004-050) 
GOES-13 'GOES-N' 
(29155 2006-0184) 
USA-184 'NROL-22' 
(29249 2006-0274) 
USA-191 'DMSP-5D3-F17' 
(26522 2006-0504) 
USA-197 'DSP-23' 
(32287 2007-0544) 
USA-202 'NROL-26' 
(33490 2009-0014) 
GOES-14 'GOS-O' 
(35491 2009-0334) 


2002-051 20-Nov-02  M+(4,2) / 4240 D293 C.CA.F.s. SLC-17B 
2003-008 | 11-Mar-03 Medium / 4040 D296 C.CA.F.s. SLC-17A 
2003-040  29-Ago-03 Medium / 4040 D301 C.CA.F.S. SLC-37B 
2004-050  21-Dez-04 Heavy /4050H D310 C.CA.F.s. SLC-37B 
2006-018 24-Mai-06 | M+(4,2) / 4240 D313 C.CA.F.s. SLC-37B 
2006-027 | 25-Jun-06 | M+(4,2) / 4240 D317 Vandenberg AFB SLC-6 

2006-050 4-Nov-06 Medium / 4040 D320 Vandenberg AFB SLC-6 

2007-054 | 11-Nov-07 Heavy / 4050H D329 C.CA.F.s. SLC-37B 
2009-001 18-Jan-09 Heavy / 4050H D337 C.CA.F.S. SLC-37B 


2009-033 27-Jun-09 M+(4,2) / 4240 D342 C.C.A.F.s. SLC-37B 
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As plataformas de lançamento para o Delta-4 


Os foguetões Delta-4 podem ser 
lançador desde Cabo Canaveral, 
Florida, ou desde a Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia. 


No Cabo Canaveral (imagem ao 
lado) os Delta-4 utilizam o SLC-34 
(Space Launch Complex-34) 
equipado com duas plataformas A e 
B. O SLC-34 (pronuncia-se “slick”) 
for construído em 1962 e 
primeiramente utilizado para o 
lançamento dos foguetões Saturno-l e 
Saturno-IB entre Janeiro de 1963 e 
Outubro de 1968, tendo sido 
utilizado para oito missões do 
lançador Saturno. As operações no 
SLC-37 terminaram em 1971. Em 
1995 decidiu-se utilizar este 
complexo para o lançamento dos 
novos Delta-4 e iniciou-se uma reconstrução, pela empresa Raytheon Engineers & Constructors, com a introdução de uma nova 
torre de serviço e uma plataforma hidráulica de erecção do CBC, bem como zonas de armazenamento de hidrogénio e oxigénio 
líquido e respectivo sistema de abastecimento. 





Os lançamento desde a Base Aérea de Vandenberg são realizados a partir do misterioso SLC-6 que muitos pensam encontrar-se 
amaldiçoado. Construído em 1966, nenhuma missão espacial lançada a partir do SLC-6 foi bem sucedida. Projectos cancelados, 
má gestão, lançamentos falhados e magia negra índia, têm em comum o SLC-6 dando origem à lenda do SLC-6. 


Em 1966 o que até então era um vale tranquilo na zona Base Aérea de Vandenberg, foi transformado num novo complexo de 
lançamentos espaciais para a Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) e para o seu poderoso Titan-3M. Este lançador teria como 
função colocar em órbita a nova estação espacial militar do Departamento de Defesa americano (DoD), MOL (Manned Orbiting 
Laboratory). A MOL era constituída por uma cápsula Gemini modificada acoplada a uma secção cilíndrica que seria colocada 
em órbita polar para levar a cabo missões de espionagem clandestinas com a duração de um mês. Os prazos de construção da 
SLC-6 era extremamente apertados pois a USAF pretendia levar a cabo o primeiro lançamento em 1968. Para a construção da 
SLC-6 a USAF necessitava de uma área 
maior na Base de Vandenberg e 20.000 
hectares pertencentes à Marinha dos 
Estados Unidos, e que eram adjacentes 
às novas Instalações, foram transferidos 
para a USAF. Ainda mais 15.000 
hectares pertencentes a um rancho 
denominado  Sudden Ranch, foram 
expropriados a seus donos. Os 
preparativos para a construção da SLC-6 
no Sudden Ranch foram iniciados a 12 
de Março de 1966. 


No entanto, e durante os primeiros 
trabalhos de escavação levados a cabo 
na área onde se iria construir a 
plataforma de lançamento, foram 
descobertos vestígios da antiga 
ocupação dos índios Chumash e segundo 
alguns membros ainda restantes dessa 
tribo foram destruídas | algumas 
sepulturas  pondo-se a descoberto 
centenas de ossadas humanas e 
artefactos índios. Primeiros habitantes 
de Vandenberg, a tribo Chumash ocupava toda a área na base de um chaparral situado nas encostas das Montanhas de Santa 
Ynez. A tribo considerava a construção do novo complexo como uma violação de solo sagrado e por várias vezes pediram à 
USAF a suspensão dos trabalhos de construção de forma a poderem examinar as ossadas e os artefactos encontrados. A USAF, 
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sob pressão imposta pelos prazos a que a Guerra-fria obrigava, recusou suspender as obras de construção do SLC-6. Segundo a 
lenda, os anciãos da tribo Chumash lançaram uma maldição sobre o SLC-6 e sobre tudo o que seria lançado desde a nova 
plataforma. 


Em meados de 1969 os trabalhos de construção do SLC-6 estavam quase terminados, no entanto o programa do MOL estava 
atrasado e o seu primeiro lançamento havia sido adiado para 1972. Algumas semanas antes da missão Apollo-11, o Presidente 
Richard Nixon acabaria por cancelar todo o programa baseado nos seus custos elevados e numerosos adiamentos. Por outro lado, 
o desenvolvimento de satélites espiões não tripulados havia já atingido muitos dos objectivos a que o MOL se propunha. 


Não havia missão para o SLC-6 que havia custado biliões de dólares e que incluía uma torre de serviço com 32 andares de altura, 
a MST (Mobile Service Tower). O complexo acabaria por ser abandonado. 


No entanto em 1984, o SLC-6 parecia ganhar uma nova vida e de novo para um programa tripulado do DoD. As equipas de 
construção trabalhavam a todo o vapor para preparar o SLC-6 para as missões militares do vaivém espacial. A USAF havia 
decidido reactivar e modificar o SLC-6 por forma a poupar 100 milhões de dólares num programa de modificação da estrutura. 
Devido à sua localização geográfica, rodeado de montanhas e com o Oceano Pacífico mesmo em frente, o SLC-6 era o local 
ideal para lançar o vaivém espacial em missões militares em órbitas polares. 


Os planos da USAF previam que o vaivém espacial fosse montado ao tanque exterior de combustível líquido e aos dois 
propulsores laterais de combustível sólido, no exterior sem qualquer protecção contra os elementos apesar dos protestos da 
NASA que indicava que as medidas de tolerância para tais actividades não seriam respeitadas devido às condições atmosféricas 
do local. A USAF pretendia modificar a MST construída para o MOL enquanto levava a cabo a construção da nova PPF 
(Payload Processing Facility). A PPF seria composta pelo PPR (Payload Preparation Room) e pela PCR (Payload Changeout 
Room). Guindastes instalados em ambas as estruturas levantariam os diferentes componentes do vaivém espacial, que seriam 
montados numa plataforma móvel. De salientar que os primeiros vaivéns montados no interior do VAB (Vehicle Assembly 
Building) no KSC mostraram que a preocupação da NASA acerca dos limites de tolerância para estas operações, tinha razão de 
ser. As especificações impostas pela USAF nem se aproximavam dos valores precisos que eram necessários para estas operações, 
e o pior era que a USAF planeava montar os diferentes componentes do vaivém ao ar livre e sem qualquer protecção contra o 
imprevisível tempo de Vandenberg. 


Em última análise a USAF foi obrigada a concordar com os limites impostos pela NASA e então decidiu-se pela construção do 
SAB (Shuttle Assembly Building) orçamentado em 40 milhões de dólares. Um abrigo móvel foi adicionado aos planos de 
reconstrução do SLC-6 e o preço original acabou por duplicar para /9,5 milhões de dólares. 


Infelizmente esta era a ponta do iceberg dos problemas que afligiam o SLC-6. A zona onde o complexo está localizado é uma 
das áreas onde a probabilidade de ocorrência de nevoeiro é a mais elevada nos Estados Unidos. A previsão de formação de gelo 
no tanque exterior de combustível líquido é muito mais elevada do que nos piores meses de inverno na Florida e em 
consequência disso a USAF decidiu construir duas estruturas de cimento contendo condutas de ar quente dirigidas para o tanque 
de combustível e que os engenheiros esperavam evitar a formação de gelo no tanque. Após terem sido gastos mais de 13 milhões 
de dólares em todo o sistema para evitar a formação de gelo sobre o tanque de combustível, a USAF admitiu que não teria a 
certeza que o sistema iria impedir a formação de gelo. 


A data de lançamento da primeira missão militar desde a SLC-6 foi adiada de 1984 para 1985 e posteriormente para 1986. O 
complexo estava coberto de problemas, uns não muito graves, mas outros tão sérios que a hipótese de o varvém espacial explodir 
no lançamento e destruir todas as instalações era real. Testemunhos posteriores no Congresso dos Estados Unidos vieram a 
revelar que mais de oito mil soldagens na plataforma de lançamento se encontravam de tal forma deficientes que não 
aguentariam o lançamento do vaivém, tendo sido encontradas tubagens quebradas e deliberadamente cortadas, e válvulas críticas 
encontravam-se entupidas com desperdícios. Investigações levadas a cabo pela USAF mostraram que as soldagens defeituosas 
haviam passado despercebidas por mais de um ano e que não existia qualquer controlo de qualidade sobre o trabalho realizado. 
Muitos previam que só se Iria assistir a um lançamento do varvém desde Vandenberg, porque a plataforma iria colapsar durante o 
lançamento. Uma reportagem levada a cabo em 1984 pela NBC, previa que existia uma hipótese em cinco de que o vaivém 
espacial iria explodir durante um lançamento desde a Base Aérea de Vandenberg. Fora ainda determinado que o hidrogénio 
gasoso ficaria aprisionado nas condutas destinadas a afastar os produtos da combustão dos motores principais do vaivém durante 
o lançamento no caso de uma abortagem na plataforma. As condutas eram as mesmas utilizadas para o Titan-3M e estendiam-se 
até ao sopé das montanhas adjacentes. Porém, os construtores do novo SLC-6 não tiveram em conta que o Titan-3M não utilizava 
o hidrogénio como combustível. Assim, a detonação acidental do hidrogénio após a abortagem na plataforma poderia destruir 
tanto o vaivém espacial como a própria plataforma. Além do mais, a plataforma de apoio do vaivém espacial foi considerada 
muito rígida e não o suficiente flexível. Em resultado as forças resultantes dos motores principais do vaivém poderiam danificar 
gravemente as asas do veículo. 


Apesar de todas estas questões e sérios problemas, a USAF decidiu seguir em frente com a utilização do SLC-6 e em princípios 
de 1985 era anunciado que os trabalhos de construção do complexo haviam terminado com a colocação do equipamento de 
suporte no solo e com as verificações finais às instalações. A 15 de Outubro de 1985 o Presidente Ronald Reagan anunciava mais 
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um passo importante no tão bem sucedido programa do vaivém espacial, o VSSLLC (Vandenberg Space Shuttle Launch and 
Landing Complex) encontrava-se pronto a ser utilizado. 


A missão STS-624A, prevista para 20 de Março de 1986 e depois adiada para Julho de 1986, seria a primeira a ser lançada desde 
Vandenberg. O vaivém espacial Discovery seria tripulado por Robert Laurel Crippen (Comandante), Guy Spence Gardner, Jr. 
(Piloto), Richard Michael Mullane (Especialista de Voo 1), Jerry Lynn Ross (Especialista de Voo 2), Dale Alan Gardner 
(Especialista de Voo 3), Edward “Pete” Aldridge (Especialista de Carga) e John Brett Watterson (Especialista de Carga). 
Curiosamente Robert Crippen foi pela primeira vez seleccionado para astronauta enquanto membro do corpo de astronautas da 
USAF escolhidos para tripular o MOL. 


Os trabalhos de preparação do SLC-6 continuavam e os vairvéns iam completando as suas missões com sucesso até 28 de Janeiro 
de 1986 dia em que o Challenger é destruído nos céus da Florida e os voos espaciais são suspensos por quase três anos. Em vez 
de levar a cabo as reparações necessárias no SLC-6, e que atingiam biliões de dólares, a USAF desiste mais uma vez do voo 
espacial tripulado e sobre o véu da segurança as operações do vaivém espacial a partir de Vandenberg são abandonadas. 


A 26 de Dezembro de 1989, o Secretário da Força Aérea dos Estados Unidos, Edward “Pete” Aldridge (em tempos membro da 
primeira missão do vaivém a ser lançada desde a SLC-6), dá a machadada final no programa de lançamento do vaivém a partir de 
Vandenberg. Até então o SLC-6 havia custado mais de 8 biliões de dólares sem nunca ver um lançamento espacial. 


Em princípios dos anos 90 a USAF concedeu um novo contrato para modificar o SLC-6 de forma a ser utilizado por um novo 
lançador, o potente Titan-4/Centaur, que era visto como um substituto do vaivém para as cargas militares secretas. Foram então 
atribuídos mais de 300 milhões de dólares para a reconversão do SLC-6 para que fosse utilizado para o lançamento dos maiores e 
mais dispendiosos satélites espiões dos Estados Unidos. Porém, a 22 de Março de 1991, a USAF mudava de ideias e terminava 
os planos de reconversão do SLC-6 dizendo que não havia suficientes requerimentos para lançar o Titan-4/Centaur desde a Base 
de Vandenberg e justificar a reconversão do complexo. O SLC-6 era novamente abandonado. 


Em 1994 uma nova oportunidade surgia para o complexo. A USAF decidia ceder as suas Instalações à Lockheed Martin como 
local de lançamento da nova família de foguetões LLV (Lockheed Launch Vehicles) Athena. Investindo milhões na recuperação 
do complexo vítima de uma década de abandono, a Lockheed Martin conseguiria algo que a USAF nunca conseguira, lançar um 
foguetão desde o SLC-6. O lançamento dava-se às 2230UTC do dia 15 de Agosto de 1995 e o LLV-1 levava a bordo o satélite 
Gemstar-1/Vitasat-1, tendo como destino a órbita polar. Os festejos iniciais do lançamento depressa se transformaram numa 
situação de emergência quando aos três minutos de voo o LLV-1 começou a ficar descontrolado e inverteu a sua direcção 
dirigindo-se para o SLC-6. Os controladores do voo acabariam por accionar o mecanismo de destruição do veículo poucos 
segundos depois. 


As causas do acidente foram determinadas e o veículo teve de ser redesenhado antes de se permitir o lançamento do próximo 
satélite que pertencia a NASA. O satélite Lewis (24909 1997-0444) acabaria por ser o primeiro satélite a ser colocado em órbita 
desde o complexo SLC-6 no dia 23 de Agosto de 1997 (0651:01UTC) por um foguetão LMLV-1 (Lockheed Martin Lauch 
Vehicle-1). 


A maldição do SLC-6 parecia ter terminado, pelo menos até ao dia em que o satélite Lewis ficou descontrolado em órbita 
terrestre (27 de Agosto) e gastando todo o seu combustível de manobra. Após um mês de tentativas para controlar o satélite, o 
Lewis reentrava na atmosfera terrestre no dia 28 de Setembro de 1997 sobre o Oceano Atlântico e junto da costa da Antárctica. 


O próximo lançamento desde o SLC-6 teria lugar a 27 de Abril de 1999. O lançamento deu-se às 1822:01UTC e tudo parecia 
correr bem com o foguetão Athena-2 (LM-005) até à altura em que as estações de rasteio colocadas na Antárctica e em África 
não conseguiram captar os sinais do satélite Ikonos-1. O satélite teria sido provavelmente destruído enquanto caia na atmosfera 
terrestre sobre o Pacífico Sul e nunca tendo atingido a órbita terrestre. A ogiva de protecção do Athena-2 não se separou do 
último estágio do lançador tendo aumentado o atrito na atmosfera e impedido o veículo de atingir a velocidade suficiente para 
entrar em órbita. 
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O satélite GOES-14 (GOES-O0) 


História do programa 


O projecto de lançamentos de satélites meteorológicos para a 
órbita geossíncrona teve Início em 1966 com o lançamento do 
primeiro satélite da série Applications Technology Satellite 
(ATS), na imagem ao lado. O ATS-1, lançado a 7 de 
Dezembro de 1966'*, transportou um instrumento capaz de 
fornecer imagens contínuas da Terra, e um instrumento que 
permitiu as transmissões de dados de e para as estações no 
solo. 


Entre 1966 e 1974 foram lançados seis satélites da série ATS. 
Em 1967, o ATS-3º foi lançado e forneceu a primeira 
imagem a cores de todo o planeta. Após o sucesso das 
experiências meteorológicas levadas a cabo a bordo destes 
satélites, a Investigação de satélites geostacionários tornou-se 
num programa oficial e operacional. 





À série ATS seguiu-se a série Synchonous Meteorological 
Satellite (SMS), a primeira série de satélites meteorológicos em órbita geossíncrona. O SMS-1'º foi lançado desde o Cabo 
Canaveral a 17 de Maio de 1974. Foi o primeiro satélite operacional capaz de detectar condições meteorológicas a partir de uma 
localização fixa. O SMS-1 transportou o radiómetro VISSR (Visible Infrared Spin Scan Radiometer), um sistema de 
monitorização SEM (Space Environmental Monitor), e um sistema de recolha de dados DCS (Data Collection System). O satélite 
monitorizou de forma contínua grandes área da Terra, obtendo dados tanto de dia como de noite, e recolhendo e transmitindo 
dados para mais de 10.000 estações centrais no solo. 


Após o lançamento bem sucedido de dois satélites experimentais SMS, o SMS-1 e SMS-2, foi formalmente iniciado em 1975 o 
programa Geostationary Operational Envirenmental Satellite (GOES) como um esforço em conjunto entre a NASA e a NOAA. 


A 16 de Outubro de 1975 foi lançado o primeiro satélite do programa GOES desde o Cabo Canaveral. O GOES-A”” foi baptizado 
GOES-1 após atingir a órbita terrestre. O GOES-2'* e o GOES-3" foram lançados em 1977 e 1978, respectivamente. Os três 
primeiros satélites eram quase idênticos ao desenho dos satélites SMS, sendo estabilizados por rotação em torno do eixo 
longitudinal e transportando os instrumentos VISSR, SEM e DCS. 


Os satélites GOES-4 a GOES-7 tinham um desenho semelhante aos três primeiros satélites da série. O GOES-4? foi lançado a 9 
de Setembro de 1980. Foi o primeiro satélite a transportar o detector atmosférico VISSR Atmospheric Sounder (VAS), permitindo 
assim a medição da temperatura e humidade. Os dados provenientes deste instrumento permitiram aos cientistas determinar as 
altitudes e temperaturas das nuvens e desenhar uma imagem tridimensional da sua distribuição na atmosfera, levando a previsões 
meteorológicas mais precisas. 


“O ATS-1 (02608 1966-1104) foi lançado às 0212UTC por um foguetão SLV-3 Agena-D (5101 AA19) a partir do Complexo 
de Lançamento LC12 do Cabo Canaveral. 

5 O ATS-3 (03029 1967-1114) foi lançado às 1116UTC do dia 5 de Novembro de 1967 por um foguetão SLV-3 Agena-D (5103 
AA25) a partir do Complexo de Lançamento LC12 do Cabo Canaveral. 

6 O SMS-1 'SMS-A” (07298 1974-0334) foi lançado às 0931UTC por um foguetão Delta-2914 (590/D102) a partir do 
Complexo de Lançamento LC-17B do Cabo Canaveral. 

” O GOES-1 (08366 1975-1004) foi lançado às 2240UTC por um foguetão Delta-2914 (597/D116) a partir do Complexo de 
Lançamento LC-1'7B do Cabo Canaveral. 

8 O GOES-2 (10061 1977-0484) foi lançado às 1051UTC do dia 16 de Junho de 1977 por um foguetão Delta-2914 (616/D131) 
a partir do Complexo de Lançamento LC-1'7B do Cabo Canaveral. 

2 O GOES-3 (10953 1978-0624) foi lançado às 1049UTC do dia 16 de Junho de 1978 por um foguetão Delta-2914 (625/D142) 
a partir do Complexo de Lançamento LC-1'7B do Cabo Canaveral. 


0 O GOES-4 (11694 1980-074A) foi lançado às 2227UTC por um foguetão Delta-3914 (637/D152) a partir do Complexo de 
Lançamento LC-17A do Cabo Canaveral. 
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A 3 de Maio de 1986 o satélite GOES-G”! foi perdido quando o seu foguetão lançador foi atingido por um relâmpago momentos 
após o lançamento (imagens ao lado). O GOES-G, que seria o GOES-7, havia sido desenhado para substituir o GOES-4. 


O GOES-7” (GOES-H) foi lançado a 28 de Abril de 1987. Este satélite foi o primeiro satélite GOES capaz de detectar os sinais 
de socorro de 406 MHz enviados a partir de balizas de emergência a bordo de aviões e navios e reencaminhando-os para as 
estações terrestres. Este foi o último dos satélites geossíncronos estabilizados por rotação em torno do seu eixo longitudinal. 


O lançamento do GOES-8? a 13 de Abril de 1994 introduziu uma nova geração de satélites, a série GOES-I a GOES-M. o 
desenho destes satélites estabilizado nos seus três eixos espaciais proporcionou melhoramentos significativos. Os sistemas de 
imagem e detecção foram separados e de operacionalidade independente, o que permitiu aos satélites obterem de forma contínua 
tanto as imagens como os dados meteorológicos em vez de haver uma alternância entre os dois modos de qo Os satélites 
eram também capazes de obter imagens de resolução mais 

elevada. Iniciando-se com o GOES-8, o sistema de busca e 
salvamento GOES tornou-se operacional. 


A 23 de Julho de 2001 foi lançado o satélite GOES-122 
'GOES-M”, o último satélite da série GOES I-M. Este foi o 
primeiro satélite a transportar um instrumento do tipo SXI 
(Solar X-Ray Imager). 


O satélite GOES-14 (GOES-O0) 


O satélite GOES-14 (GOES-O) é o segundo veículo a ser 
lançado na nova série GOES N de satélites ambientais 
geostacionários. Desenvolvidos pela NASA para a National 
Oceanic and Atmospheric Administration (NOAA), os 
satélites GOES proporcionam observações contínuas de 60 
por cento da superfície terrestres incluindo o território 
continental dos Estados Unidos, fornecendo monitorização 
meteorológica e previsões, bem como uma corrente 
contínua e fiável de informação e avisos de ocorrências 
meteorológicas severas. 


Os satélites ambientars GOES são fundamentais na ajuda 
aos meteorologistas para a observação e previsão dos 
eventos meteorológicos locais, incluindo trovoadas, 
tornados, nevoeiro, inundações repentinas, e situações 
climáticas severas. Adicionalmente, os satélites GOES são 
capazes de monitorizar tempestades de areia, erupções 
vulcânicas e fogos florestais. Adicionalmente, os satélites 
apoiam o sistema SARSAT de busca e salvamento por 
satélite. Os dados do GOES-O será adicionada à base de 
dados global sobre as alterações climáticas, envolvendo 
muitas organizações civis e militares que trabalham para 
beneficiar as populações em todo o globo e auxiliar no salvamento de vidas. 





Cada satélite GOES transporta dois instrumentos importantes: um sistema de observação e um sistema de detecção. Juntos os 
dois Instrumentos fornecem duas características valiosas. Uma é um sistema de detecção remota que permite a observação em 
pequenas escalas permitindo aos meteorologistas a obtenção de imagens de sistemas climáticos problemáticos numa escala local. 
Isto permite a melhoria das previsões a curto prazo nessas zonas locais. A segunda característica, é a obtenção simultânea e 
independente de imagens e de dados de detecção remota, que permite aos meteorologistas a utilização de múltiplas medições de 
fenómenos meteorológicos para aumentar a precisão das suas previsões. 


* O lançamento do GOES-G (1986-F04) teve lugar às 2318UTC e foi levado a cabo por um foguetão Delta-3914 (D178) a partir 
do Complexo de Lançamento LC-174A. 


2 O lançamento do GOES-7 (17561 1987-0224) teve lugar às 2305UTC e foi levado a cabo por um foguetão Delta-3914 (D179) 
a partir do Complexo de Lançamento LC-17A. 

2 O lançamento do GOES-8 (23051 1994-0224) teve lugar às 0604UTC e foi levado a cabo por um foguetão Atlas-I (AC-73) / 
Centaur-l (5053) a partir do Complexo de Lançamento LC-36B. 


2 O lançamento do GOES-12 (26871 2001-0314) teve lugar às 0723:01UTC e foi levado a cabo por um foguetão Atlas-IIA 
(AC-142) a partir do Complexo de Lançamento LC-364A. 
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Estes instrumentos adquirem dados de alta resolução no espectro visível e infravermelho, bem como perfis de temperatura e 
humidade da atmosfera. Os instrumentos transmitem dados de forma contínua para terminais no solo onde são processados para 
serem retransmitidos para os serviços meteorológicos primários nos Estados Unidos e em torno do globo, incluindo a 
comunidade global de cientistas. 


A colaboração entre a NASA e a NOAA 


Em 1983 a NASA assinou um acordo com a NOAA para desenhar e construir uma nova geração de satélites ambientais. Estes 
satélites iriam transportar instrumentos desenhados para operar como nunca dantes, obtendo observações quase contínuas da 
Terra. A NASA e a NOAA trabalharam em conjunto para perfeccionar, desenvolver e completar o programa GOES, iniciado em 
1975 com o lançamento do satélite GOES-1. As duas agências têm estado activamente empenhadas num programa de 
cooperação desde então, e irão continuar com a série GOES. 


A NASA gere o Programa GOES e 
Gi estabelece os requisitos, proporcionando os 

fundos, distribui os dados ambientais para 
/ os Estados Unidos, e determina a 
k necessidade para a substituição dos 
satélites. 


A NASA juntou-se à NOAA para obter e 
gerir o estudo, desenho e desenvolvimento 
de cada satélite GOES. O Centro de Voo 
Espacial Goddard, Greenbelt — Mariland, é 
responsável pela construção, integração e 
verificação do satélite, instrumentos e 

1 / a Sia equipamento de solo. Trabalhando como 
Star - eo a ms uma equipa, a NASA e a NOAA desenham, 
Trackers a > E desenvolvem, processam e disseminam os 
dados obtidos pelos sensores dos satélites 
GOES. 


AH Omni T&C O Centro de Voo Espacial Goddard é 
(obscured) responsável pela obtenção dos satélites 
GOES para a NOAA incluindo os testes 
finais na Florida e a verificação orbital 
inicial. A NOAA é responsável para 
operação dos satélites, distribuição dos 
dados e gestão do programa. A Boeing Launch Systems leva a cabo o lançamento comercial dos satélites com a licença da 
Federal Aviation Administration. A Boeing é responsável pelo processamento do Delta-4, integração do GOES-O com o 
lançador e pelas actividades durante a contagem decrescente. 


+FIEMATH) 


Magnotomoters 





Desenho e operações 


A série de satélites GOES N proporciona aos cientistas observações contínuas, actuais e de alta qualidade da Terra e do seu 
ambiente. Os instrumentos a bordo dos satélites medem a radiação emitida e reflectida pela Terra a partir da qual podem ser 
derivadas a temperatura, ventos, humidade e coberto de nuvens. 


Os satélites GOES operam na órbita geossíncrona e, como a sua velocidade orbital é igual à velocidade de rotação da Terra, os 
satélites parecem manter-se estacionários no céu. Os satélites GOES têm uma estabilização nos seus três eixos espaciais que lhes 
permite observar “fixamente” a Terra e fornecer imagens das nuvens, enviar dados acerca da temperatura da superfície terrestre e 
dos campos de vapor de água, e sondar a atmosfera de forma contínua para determinar os perfis verticais térmicos e do vapor de 
água. 


O sistema fornece uma previsão meteorológica a longo prazo, garantindo que os dados não visíveis, para qualquer região do 
planeta, sejam actualizados a cada 6 horas. Os satélites servem as zonas centrais e a Este do Oceano Pacífico, o continente 
Americano e as zonas centrais e Oeste do Oceano Atlântico. A cobertura do Pacífico inclui o Havai e o Golfo do Alasca. Dois 
satélites levam a cabo esta tarefa, o GOES West localizado a 153º de longitude Oeste e o GOES East a 75º longitude Oeste. A 
estação de comando e de aquisição de dados do NOAA está localizado em Wallops, Virgínia, e suporta a interface de ambos os 
satélites. O NOAA Satellite Operations Control Center, Suitland — Maryland, fornece o horário dos satélites, o seu estado, 
monitorização de segurança e análises de engenharia. Os dados processados são recebidos no National Weather Services 
National Centers for Envirenmental Prediction, Camp Springs — Maryland, e nos centros de previsão em todo o território dos 
Estados Unidos. 
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A série de satélites GOES N tem várias capacidades que não existem em séries GOES anteriores. Estas capacidades incluem o 
serviço Weather Facsimile que altera de um formato analógico para o formato digital “Low Rate Information Transmission”; 
medições alargadas para os instrumentos de monitorização do ambiente espacial; um novo canal de emergência para o 
Emergency Managers Weather Information Network Service; e mais importante, uma plataforma mais estável para os 
instrumentos de observação, detecção remota e SXI. 


O GOES-O transporta um sistema de observação construído pela ITT Service Systems Division para fornecer medições regulares 
da atmosfera terrestre, coberto de nuvens, temperaturas do oceano e da superfície terrestre. Um sistema avançado de controlo de 
atitude utilizando sensores estelares e um banco óptico no 
qual os sistemas de observação e detecção remota estão 
montados, proporciona uma capacidade de orientação dos 
instrumentos substancialmente melhorada. Estas melhorias 
aumentam a qualidade das imagens de navegação e de 
registo para melhor localizar tempestades severas e outros 
eventos importantes para a NOAA. O Centro de Voo 
Espacial Goddard e o National Environmental Satellite, 
Data and Information Service (NESDIS) da NOAA 
estabeleceram um alto nível de precisão para a série GOES 
N, incluindo a localização de pixéis de dados a cerca de dois 
quilómetros desde a órbita geossíncrona acima da superfície 
terrestre. 


O GOES-O também transporta o Solar X-Ray Imager (SX1) 
construído pelo Lockheed Martin Advanced Technology 
Center, Palo Alto — Califórnia. Transportado pela primeira 
vez a bordo do GOES-M lançado em 2001, o SXI irá 
monitorizar as condições do tempo solar, incluindo o 
ambiente dinâmico das partículas energéticas, correntes do 
vento solar e ejecções de massa da coroa solar. Estes dados 
irão permitir aos meteorologistas emitir alertas das 
condições do “tempo espacial” que podem interferir com os 
sistemas no solo e no espaço. 


Outro conjunto de instrumentos a bordo do GOES-O é o 
Space Environment Monitor (SEM). O SEM consiste em 
três grupos de instrumentos inclundo um conjunto de 
sensores Energetic Particle Sensor, dois sensores 
magnéticos, e um sensor solar de raios-x com um sensor 
Extreme Ultraviolet Sensor. Estas unidades 1rão levar a cabo 
medições in situ dos ambientes magnéticos e de partículas 
bem como medições remotas das emissões de raios-x 
integradas e do espectro ultravioleta extremo do Sol. 





O Energetic Particle Sensor e o Solar X-Ray Sensor com o Extreme Ultraviolet Sensor foram construídos pela Assurance 
Technology Corporation, Carlisle — Massachussets, enquanto que os dois magnetómetros foram construídos pela Science 
Applications International Corporation, Columbia — Maryland. 


O sistema GOES consiste presentemente do GOES-12, operando como GOES East na parte Este da constelação a 75º de 
Longitude Oeste, e do GOES-11, operando como GOES West a 135º longitude Oeste. O GOES-13 encontra-se num modo de 
reserva orbital normalmente localizado a 105º longitude Oeste. 


Para além de enviar informações sobre o clima e a atmosfera terrestres, os satélites GOES fornecem retransmissões instantâneas 
dos sinais de socorro enviados por indivíduos, aviões ou embarcações marítimas para as estações de busca e salvamento do 
Search and Rescue Aided Tracking System (SARSAT). Um repetidor dedicado à busca e salvamento a bordo do GOES está 
desenhado para detectar sinais de emergência que originam de fontes terrestres. Estes sinais únicos de identificação são 
normalmente combinados com sinais recebidos pelo sistema de satélites Polar Operational Environmental Satellite da NOAA e 
retransmitidos para um terminal de busca e salvamento. Os dados combinados são utilizados para levar a cabo operações 
efectivas de busca e salvamento. 


O sistema GOES nas previsões meteorológicas 


O sistema GOES é um elemento básico para a monitorização do tempo e para as operações de previsão meteorológica dos 
Estados Unidos e é um componente chave do programa de modernização do National Weather Service da NOAA. Os satélites e 
os sistemas no solo trabalham em conjunto para conseguirem concretizar a missão do GOES de proporcionar imagens 
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meteorológicas e dados quantitativos que formam uma corrente contínua e fiável de informação ambiental para a previsão do 
estado do tempo e serviços relacionados. 


Os satélites GOES fornecem imagens meteorológicas e dados atmosféricos para melhores serviços de previsão, particularmente 
para a previsão antecipada de tempestades severas que podem colocar em perigo vidas e bens. A série GOES N auxilia em 
actividades desde avisos de tempestades severas até à gestão de recursos e avanços científicos. 


Os grupos meteorológicos comerciais, universidades, o Departamento de Defesa dos Estados Unidos, NASA e a comunidade de 
pesquisa mundial pode também utilizar os produtos GOES N. Outros utilizadores destes produtos podem também ser 
encontrados no controlo de tráfego aéreo e terrestre, navegação marítima e em vários sectores da agricultura. 


Enquanto se encontram no solo, os satélites GOES são designados por letras sendo rebaptizados com uma designação numérica 
após o lançamento bem sucedido e respectiva colocação em órbita operacional. Os satélites são construídos em ordem alfabética, 
mas não são necessariamente lançados nesta ordem. 


Melhoramentos da série GOES N em relação às séries anteriores 
Em relação aos satélites anteriores, os satélites da série GOES N têm os seguintes melhoramentos tecnológicos: 


e Um sistema de navegação e registo de imagens (Image Navigation and Registration — INR) melhorado que usa sensores 
estelares para melhorar a precisão da navegação de imagens e informação de registo para utilização com os dados do 
produtos de imagem e detecção remota. Isto irá melhorar o conhecimento em pelo menos 50% de onde estão localizados 
os eventos atmosféricos mais severos (a precisão de 3 km torna-se agora numa precisão de 1,5 km). Um banco óptico 
estável está agora disponível para isolar as deformações térmicas do satélite a partir dos instrumentos de imagem e 
detecção remota. 


e O subsistema de fornecimento de energia foi melhorado para que as operações em períodos de eclipse possam ser 
levadas a cabo sem interrupções. Os problemas relacionados com as intrusões solares nas Keep Out Zones (KOZ) são 
minimizadas devido à introdução de escudos térmicos nos elementos da estrutura do espelho secundário para os 
instrumentos de imagem e detecção remota. Devem ser assim conseguidas mais 600 imagens e sequências de detecção 
remota por ano. O desenho do satélite reduz a carga solar no sistema de arrefecimento por radiação, com as 


temperaturas mais baixas dos detectores a reduzirem o ruído. 


e O tempo de vida do satélite foi melhorado de 77 anos para 10 anos e o tempo de vida do propolente foi aumentado para 
14 anos. 


e Os Instrumentos do sistema Space Environment Monitoring foram aumentados e existem capacidades de medição 
expandidas para as partículas carregadas. 


e Foi desenvolvido um melhoramento para os produtos de dados para o Low Rate Information Transmission (LRTT) para 
distribuição de produtos de dados que eram anteriormente distribuídos com um formato analógico (WEFAX). O sistema 
LRIT permite a medição de produtos de dados consistentes com a World Meteorological Organization (WMO) e 
permite a distribuição de mais informação do National Weather Service (NWS) a um fluxo mais elevado. 


e O sistema de recolha de dados DCS foi melhorado com a adição de plataformas DCP (Data Collection Platforms) de 
300 e 1.200 bps e de um repetidor de potência mais elevada para que mais DCP possam utilizar a ligação ao mesmo 
tempo. 


e  Umrepetidor dedicado para suportar o serviço EMWIN (Emergency Manager's Weather Information Network). 
e (Os serviços de comunicações foram desenhados para corresponder aos modernos requisitos nacionais e Internacionais. 


e O fluxo de dados de comando foi aumentado para 2.000 bps se comparado com um fluxo de dados de 250 bps para a 
anterior geração de satélites GOES. O fluxo de dados de telemetria foi melhorado para fornecer dados a 4.000 bps ou 
1.000 bps, se comparado com o fluxo de 2.000 bps na geração anterior. 


e Foi incluído um novo SXI (Solar X-Ray Imager). 
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Lançamento do satélite GOES-I4 (GOES-O) 


Depois de uma série de adiamentos devido a problemas técnicos (entre os quais se contou um adiamento devido a uma fuga de 
oxigénio líquido no primeiro estágio do foguetão lançador) e devido a más condições atmosféricas, o lançamento do satélite 
GOES-14 (GOES-O) teve lugar às 2251:00,273UTC do dia 27 de Junho de 2009. A separação dos dois propulsores laterais de 
combustível sólido teve lugar a 
T+Im 40s (2255:40UTC), com o 
lançador a uma altitude de 31,9 
km e a uma distância de 24,8 km 
do Cabo  Canaveral. Pelas 
2255:27UTC (T+4m 21s) 
terminada a queima do primeiro 
estágio (MECO) e ocorria a sua 
separação. Nesta fase o foguetão 
encontrava-se a uma altitude de 
143.7 km de altitude e a uma 
distância de 466,4 km do Cabo 
Canaveral. O segundo estágio 
entraria em Ignição às 
2255:47UTC (T+4m 47s) a uma 
altitude de 160,2 km e a uma 
distância de 564,9 km. Esta seria a 
primeira de três ignições do 
segundo estágio. 


A separação da carenagem de 
protecção da carga ocorreu a 
T+4m 58s (2255:58UTC). O 
segundo estágio com o satélite 
GOES-O encontrava-se a 614,6 
km do Cabo Canaveral e a uma 
altitude de 167,8 km. O final da 
primeira queima do segundo 
estágio (SECO-1) ocorreu a 
T+I2m 37s (2303:37UTC). O 
lançador encontrava-se então a 
223,9 km de altitude e a uma 
distância de 3.290,4 km do Cabo 
Canaveral. O conjunto formado 
pelo segundo estágio do foguetão 
lançador e pelo satélite GOES-O 
estavam então numa órbita 
preliminar com um apogeu a 553,8 
km de altitude, perigeu a 187,1 km 
de altitude e inclinação orbital de 
28,4º em relação ao equador 
terrestre. Esta órbita seria mantida 
até as 2314:05UTC (T+23m 5s) 
altura em que o motor do segundo 
estágio entrava de novo em 
ignição. Nesta fase o conjunto 
encontrava-se a uma altitude de 
186,0 km e a uma distância de 
7.838,1 km do local de lançamento. O fim da segunda queima do segundo estágio (SECO-2) ocorreu a T+27m 8s (2318:08UTC) 
originando que o apogeu orbital fosse elevado para os 34.189,6 km de altitude, com o perigeu a ser colocado nos 201,9 km de 
altitude e com a inclinação orbital a ser ligeiramente baixada para os 26,6º. O final da segunda queima ocorre a uma altitude de 
248,9 km e a uma distância de 9.836,7 km do Cabo Canaveral. 





A terceira e última queima do segundo estágio 1rá ocorrer às 0301:01UTC do dia 28 de Junho (T+4h 10m Is) e terminará às 
0301:57UTC (T+4h 10m 58s), com o conjunto a uma altitude de 27.887,6 km e a uma distância de 17.150,4 km do Cabo 
Canaveral. 
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A separação entre o último estágio do foguetão lançador e o satélite GOES-O ocorre às 0312:26UTC (T+4h 2Im 26s) com o 
satélite a ser colocado numa órbita com um apogeu a uma altitude de 35.180,7 km, um perigeu a uma altitude de 6.623,5 km e 
uma inclinação orbital de 12º em relação ao equador terrestre. 


Os motores a bordo do GOES-O seriam utilizados para colocar o satélite na sua órbita geossíncrona operacional a 8 de Julho, 
com o satélite a ser transferido para a NOAA a 18 de Julho recebendo então a designação de GOES-14. 
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Sirius FM-5 em órbita 


O satélite Sirius FM-5 é a mais recente adição á frota de satélites da Sirius Satellite Radio Inc. Lançado pela International 
Launch Services (ILS) desde Baikonur, o novo satélite irá aumentar a capacidade de transmissão de programas de rádio para os 
Estados Unidos. A ILS continua também a marcar a sua posição no mercado internacional de lançamento de satélites ao colocar 
em órbita o novo Sirius FM utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. 


O foguetão Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três 

estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então 

utilizar os usuais estágios Block DM. As modificações introduzidas no Proton 

Ogiva de incluem um novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do 

rente RO LICÇÃO volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de 
da carga pa ; Fade 

satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, 

construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem 

maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios 


Carga > 
Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, 
em 4Briz-Mp um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma 
carga de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo 
para tal no lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído 
pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o 
Briz-M. 


Tanque de 
— oxidant 
Tanque de 
combustível 


(UDMH) O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 


31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 
——— Motor RD-0213 kgf no vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 
s. Este estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 77,4 
metros. Tem seis motores RD-253 (RD-276) e cada um tem um peso de 1.300 
kg e desenvolvem 178.000 kgf (em vácuo), tem um les de 317 s e um les-nm 
de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. Consomem N,)0/UDMEH e foram 
desenhados por Valentin Glushko. 


“—— Tanque de 
ane AN O 


Tanque de 

-— combustível A modificação do motor RD-253 (o RD-275 ou 14D14) surge como o 
(UM) resultado do desenvolvimento levado a cabo entre 1987 e 1993 com o intuito 

de se aumentar a potência do motor. Foi conseguido um aumento de 77,7% ao 
se aumentar a pressão na câmara de combustão, permitindo assim um aumento 
Motores na massa da carga para a órbita geoestacionária em mais de 600 kg. Em 2001 a 

x s  4xRD-0211 Energomash (que possuí os direitos de utilização e de venda dos motores RD- 
hi 4a) 3 x RD-0210 253 e derivados) iniciou o desenvolvimento de uma nova versão do motor para 
E O sm elevar em 5,2% a sua potência. O novo motor, designado RD-275M (14D14M) 
permite um aumento de 150 kg na carga a ser colocada em órbita. Nos anos de 
2002 e 2003 foram levados a cabos trabalhos experimentais com esta nova 
versão que incluíram quatro ensaios num total de 735 s de combustão. Em 
2005 foi iniciada a produção comercial do motor. O RD-275M é por vezes 


Tanque de designado RD-276. 
oxidante 
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O segundo estágio, 88811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 11.715 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 244.652 kgf, tendo um les de 327 s e um Tg de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 
8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 
metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,50,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 64.260 kgf, tendo um les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). 
Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, 


desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um les de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e 
consome N,504,/UDMH. 





O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 
2.000 kgf, tendo um les de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 metros e um 
comprimento de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg 
e desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um les de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma consome N,0,/UDMH. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o 
veículo 535-01 utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001- 
014A) com uma massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 
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Data Nº Série 


11-Fev-08 


Hora (UTC) 
11:34:00 


Lançamento 


2008-006 


2008-011 14-Mar-08 23:18:55 


2008-039 


18-Ago-08 


22:43:00 


2008-044 19-Set-08 21:48:00 


2008-057 5-Nov-08 20:44:20 


2008-063 10-Dez-08 13:43:00 


2009-007 11-Fev-09 0:03:00 


2009-016 3-Abr-09 16:24:00 


2009-027 16-Mai-09 0:57:38 


2009-034 30-Jun-09 19:10:00 


53524 / 88524 


53525 / 88525 


93502 / 99502 


53529 / 88528 


93506 / 99506 
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Satélites 
Thor-5 'Thor-2R' 
(32487 2008-0064) 

AMC-14 
(32708 2008-0114) 

Inmarsat-4 F-3 
(33278 2008-0394) 

Nimiq-4 

(33373 2008-0444) 
Astra-1IM 
(33436 2008-0574) 
Ciel-2 
(33453 2008-0634) 
Ekspress-AM44 
(33595 2009-0074) 
Ekspress-MD1 
(33596 2009-007B) 
Eutelsat-W2A 
(34710 2009-0294) 
ProtoStar-II/IndoStar-II 
(34941 2009-0274) 
Sirius-Radio FM-5 
(35493 2009-0344) 


Plataforma 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


Esta tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 


O satélite Sirius FM-5 


A 8 de Junho de 2006 a Space Systems/Loral (SS/L), uma 
subsidiária da empresa Loral Space & Communications 
anunciava que havia sido seleccionada pela Sirius Satellite 
Rádio Inc para o desenvolvimento e construção do satélite Sirius 
FM-5, um poderoso novo satélite geostacionário para ser 
utilizado em serviços de transmissão de rádio. 


O Sirius FM-5 é baseado no modelo SS/L-1300 e tem uma vida 
útil de 15 anos. O satélite transporta um variado leque de 
tecnologias incluindo uma antena desdobrável de 9 metros que 
lhe permite realizar transmissões altamente concentradas para 
dispositivos mais pequenos e mais avançados. 


O satélite tinha uma massa de 5.840 kg no lançamento, pesando 
2.734 kg sem combustível. No interior da carenagem de 
protecção, Isto é, na posição de armazenamento, o satélite tinha 
um comprimento de 8,2 metros, uma altura de 3,2 metros e uma 
largura de 3,0 metros. Em órbita, e com todos os instrumentos 
em posição, o satélite tem um comprimento de 8,2 metros, uma 
altura de 177,4 metros e uma envergadura de 32,4 metros. 


O Sirius FM-5 está equipado com um sistema de propulsão de 
bi-propolente (MMH/N,O,) e motores estacionários de plasma 
(SPT). 


Colocado na órbita geossíncrona a 96,0º longitude Oeste, o 
satélite irá cobrir o Canadá, México, as ilhas das Caraíbas e os 
estados continentais dos Estados Unidos. 


À seguinte imagem mostra um esquema do satélite Sirius FM-5 
disponibilizado pela Khrunichev. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 92 / Agosto de 2009 





CA LORAL SKY INE T 


A Space Systems/Loral (SS/L) é um dos principais 
fabricantes de satélites e de sistemas de satélites. A 
SS/L também fornece um variado leque de serviços 
relacionados que incluem operações de controlo de 
missão e busca de serviços de lançamento. Baseada em 
palo Alto, Califórnia, a companhia possui uma base 
internacional de clientes comerciais e governamentais 
cujas aplicações incluem comunicações digitais de 
banda larga, transmissão directa para o cleinte, 
comunicações militares, monitorização ambiental, e 
controlo de trafego aéreo. Os satélites da SS/L 
acumularam mais de 1.200 anos de serviços em órbita. 
A empresa é certificada ISSO 9001:2000. Para mais 
informações www .ssloral.com. 


A Loral Space & Communications é uma companhia de 


comunicações por satélite. Para além da Space 
Systems/Loral, através da sua subsidiária Skynet, a 
Loral possui e opera uma frota de satélites de 
comunicações utilizados para a retransmissão de 
programação de vídeo de entretenimento e para a 
transmissão de dados através de banda larga, serviços 
de Internet e outros serviços de comunicações úteis. 
Para mais informações www .Joral.com. 
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Lançamento do Sirius FM-5 


A 22 de Maio de 2009 chegava ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur os 
diferentes elementos do foguetão lançador 8K82KM Proton-M que seria 
utilizado para o lançamento do satélite Sirius FM-5 que por sua vez chegava 
ao cosmódromo a 26 de Maio. O estágio superior Briz-M chegava a Baikonur 
a 7 de Junho. 


Os testes tanto dos componentes do foguetão lançador como do satélite 
decorreram sem problemas. No dia 18 de Junho o satélite era acoplado com o 
estágio superior Briz-M e colocado no interior da ogiva de protecção de carga. 
Este conjunto, denominado Unidade de Ascensão, era por sua vez acoplado 
com os estágios inferiores do foguetão lançador no dia 22 de Junho, 
iniciando-se de seguida os testes funcionais dos seus componentes e 
subsistemas. 


A 24 de Junho o lançador era transportado desde o edifício de integração e 
montagem para a estação de abastecimento onde os tanques de baixa pressão 
do estágio Briz-M seriam abastecidos com os propolentes e gases de 
pressurização necessários para as suas manobras orbitais. O processo de 
abastecimento teve de ser interrompido devido a problemas no abastecimento 
do estágio Briz-M. Em resultado destes problemas o lançamento foi adiado 
por 24 horas para as 1950UTC do dia 30 de Junho. Com os problemas 
resolvidos, o processo de abastecimento termina a 26 de Junho e no final 
desse dia tem lugar a reunião da Comissão Estatal que analisa os preparativos 
para o lançamento, dando luz verde para que o lançador fosse transportado 
para a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento 


LC200. O transporte para a plataforma de lançamento teve lugar a 27 de Junho. 


A contagem decrescente decorreu sem qualquer problema, EMT 
bem como o abastecimento dos diferentes estágios do aj e 
foguetão lançador. A activação da giro-plataforma teve lugar a RE 
T-5s (1909:54,973UTC) do dia 30 de Junho e os seis motores 
RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam em 
ignição a T-1,756s (1909:58,217UTC) até atingirem 50% da 
força nominal. A força aumenta até 100% a T-Os 
(1909:59,97/3UTC) e a confirmação para o lançamento surge 
de imediato. A sequência de ignição verifica se todos os 
motores estão a funcionar de forma nominal antes de se 
permitir o lançamento. 


O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 
segundos. O controlo de arfagem, da ignição e fim de queima 
dos motores, o tempo de separação da ogiva de protecção e o 
controlo de atitude, são todos calculados para que os estágios 
extintos caiam nas zonas pré-determinadas. 


A ignição do segundo estágio ocorreu a T+im 54,917s 
(1911:54,890UTC) e a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio ocorreu a T+2m 2,323s (1912:02,296UTC). A ignição 
dos motores vernier do terceiro estágio ocorreu a T+5m 
24,403s (1915:24,376UTC) com os quatro motores RD-0210 
do segundo estágio a terminarem as suas queimas a T+5m 
21,123s (1915:27,096UTCO). A separação entre o segundo e o 
terceiro estágio ocorre às 1915:27,817UTC (T+5m 27,844s) e 
a ignição do motor RD-0212 do terceiro estágio ocorre às 
1915:30,242UTC (T+5m 30,269). Ás 1915:41,557UTC 
(T+5m 41,574s) inicia-se o processo de separação da ogiva de 
protecção do satélite. Grampos longitudinais e juntas de 





fixação transversais são abertas com as duas metades da ogiva de protecção a serem afastadas por meio de molas. As duas 
metades da ogiva acabaram por cair na zona de impacto do segundo estágio. A indicação da separação da ogiva surge às 


1915:41,6220UTC (T+5m 41,639s). 
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O comando preliminar para o final da queima do terceiro estágio é enviado às 1919:29,655SUTC (T+9Im 29,672s) e o comando 
principal é enviado às 1919:40,687UTC (T+9m 40,687s). A separação da Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o 
satélite Sirius FM-5) ocorre às 1919:41,572UTC (T+9m 41,599s). O processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio 
Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido da quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e 
da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro estágio do Briz-M. 
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Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de estabilização do 
estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade 
ao longo da trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. 


sao .. A 
s, Ne o á to 44 Ea 


A primeira ignição do Briz-M inicia-se às 1921:01,166UTC (T+l Im 01,193s) com a ignição dos motores de correcção de 
impulso seguindo-se às 1921:14,190UTC (T+1]Im 14,217s) a ignição do motor S5.98M. O final da queima dos motores de 
correcção de impulso ocorre às 1921:16,288UTC (T+lIm 16,315s) e o final da primeira queima do Briz-M ocorre às 
1928:16,980UTC (T+I8m 17,007s). 


A segunda queima do Briz-M é executava no 
primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e 
após esta queima a Unidade de Ascensão atinge uma 
órbita intermédia. A segunda ignição do Briz-M 
inicia-se às 2017:05,39]JUTC (T+lh 7m 05,418s) 
com a ignição dos motores de correcção de impulso 
seguindo-se às 2017:25,314UTC (T+lh 7m 25,341s) 
a ignição do motor S5.98M. O final da queima dos 
motores de correcção de impulso ocorre às 
2017:27, 4MUTC (T+lh 7m 27,438s) e o final da 
primeira queima do  Briz-M ocorre as 
2034:41,831UTC (T+1h 24m 41,858s). 


A terceira e quarta queima irão ter lugar após a 
Unidade de Ascensão executar uma órbita em torno 
do planeta e têm lugar no perigeu, formando uma 
órbita de transferência com um apogeu próximo do 
que será conseguido na órbita final. 
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O quadro seguinte mostra os tempos da terceira e quarta queima do estágio Briz-M, bem como a hora de separação do tanque 


auxiliar de combustível. 
| MclS-Tgnição | | 


MCI 5 — Final da queima 03:44:43,170 | 2254:43,143 
MS 4 — Final da queima 03:47:43,670 | 2257:43,643 
MCI 6 — Ignição 08:53:00,130 | 0403:00,103 


McCI 6 — Final da queima | 08:53:12,120 | 0403:12,093 
MS 5 — Final da queima 08:59:19,250 | 0409:19,223 
Separação Sirius FM-5 09:13:44,916 | 0423:44,889 


Legenda: MCI — Motor de Correcção de Impulso; MS — Motor de Sustentação. O 
número em frente a cada sigla indica o número da manobra orbital. Dados fornecidos 
pelo Centro de Pesquisa e Produção Espacial Khrunichev. 


MS 5 — Ignição 08:53:10,150 | 0403:10,123 
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Após a execução destas manobras o satélite Sirius FM-5 encontrava-se numa órbita com os seguintes parâmetros: 


T(hm.s) | 11.51.0017 | 11.50.28,1 | 00.00.33,6 
26.388,71 | 26.374,86 13.85 


| e | 0,5987018 | 0,5986435 | 0,0000583 | 
Pé 0É 22º 5543" [22054137 | 05129" 


Após a separação do Sirius FM-5 procedeu-se à medição dos seus parâmetros orbitais e o estágio Briz-M é colocado numa órbita 
mais afastada do satélite. A pressão dos tanques de propolentes é reduzida para evitar qualquer tipo de fuga de propolente que 
possa levar à destruição do veículo e á consequente criação de detritos orbitais. 





A 9 de Setembro a Sirius XM Radio anunciava que o satélite Sirius FM-5 entrava ao serviço após ter finalizado todas as 
manobras orbitais e atingido a sua posição na órbita geossíncrona, e após terem sido levados a cabo todos os testes pós- 
lançamento. 
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People for the Ethical Treatment of Animals e 757-622-PETA « FurlsDead.com 
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Data UTC Des. Int. 


05 Mai. 2024:26 2009-023A 
Parâmetros orbitais não disponíveis 
07 Mai. 1837:09 2009-024A 


(348 /337/51,64/91,38) — Reentrou na atmosfera terrestre a 13 de Julho de 2009 
34933 STS-125/ HST SM-4 


34903 USA-205/STSS-STRR 


34905 


Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Abril e Maio de 2009. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que 
indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo 
Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


NORAD Designação 


Progress M-02M 


(566 / 302 / 28,47 / 93,26) — Regressou à Terra a 24 de Maio de 2009 


11 Mai. 1801:56 2009-025 A 

14 Mai. 1312 2009-0264 

Parâmetros orbitais não disponíveis 
2009-026B 


Parâmetros orbitais não disponíveis 
16 Mai. 0057:28 2009-027A 
(35799 /35774/0,02/1436,1) 
19 Mai. 2355:00 2009-0284 
(434 /433 /40,46 / 93,56) 

2009-028B 
(464 /429 /40,47/93,51) 

2009-0280 
(462 / 427 [40,46 /93,47) 

2009-028D 
(461 /427 /40,46 / 93,46) 

2009-028E 
(462 /427 140,47 /93,48) 
21 Mai. 2153:33 2009-0294 
(36402 / 348 / 62,88 / 645,95) 
27 Mai. 1034:53 2009-0304 
(353 /341/51,64/91,48) 
18 Jun. 2132:00 2009-031A 
Parâmetros orbitais não disponíveis 

2009-031B 
Parâmetros orbitais não disponíveis 
21 Jun. 2150 | 2009-0324 
(35795 /35778 / 0,05 / 1436,1) 
27 Jun. 2251:00 2009-033A 
(35792 /35781/0,34/ 1436,09) 
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34937 


34938 


34941 


35001 


35002 


35003 


35004 


35005 


35008 


35010 


35315 


35316 


35362 


35491 


Herschel 


Planck 


ProtoStar-2/IndoStar-Il 


TacSat-3 
PharmasSat-1 
HawkSat-1 
Polysat-CP6 
Aerocube-3 
Meridian-2 
Soyuz TMA-15 
LRO 

LCROSS 
MeaSat-3a 


GOES-14 (GOES-O) 


Lançador 


Delta-2 7920-10C (D341) 
11A511U Soyuz-U 
OV-104 Atlantis 


Ariane-SECA (V188/L546) 


8K82KM Proton-M/Briz-M 


Minotaur-1 


14A14-la Soyuz-2-la/Fregat 
114511U-FG Soyuz-FG (TU15000-030) 


Atlas-5/401 (AV-020) 


11K77 Zemt-3SLB/DM-SLB 


Delta-4M+(4,2) (D342) 
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Local Peso (kg) 
Vandenberg AFB, SLC-2W 


GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


CSG Kovurou, ELA3 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


Wallops Island MARS, LA-OB 


GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 


Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 


JZz 


Em Órbita 


30 Jun. 1910:00 2009-0344 35493 Sirius FM-5 8K82KM Proton-M/Briz-M GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


(35802 /35771/22/1436,1) 


Outros Objectos Catalogados 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador 

18 Junho 2009-031C 35317 Centaur (AV-020) Atlas-5/401 (AV-020) 

14 Outubro 1999-057RW 35318 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
a (são catalogados 16 destroços resultantes da desintegração do estágio superior do foguetão lançador) 

14 Outubro 1999-057SN 35334 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
22 Outubro 2001-049PT SIDO (Destroço) PSLV-C3 

a (são catalogados 16 destroços resultantes da desintegração do estágio superior do foguetão lançador) 

22, Outubro 2001-0490K 35351 (Destroço) PSLV-C3 

25 Março 1993-014BB 35352 (Destroço) 152h58 Start-1 

a (são catalogados 9 destroços resultantes da desintegração do estágio superior do foguetão lançador) 

25 Março 1993-014BL 35361 (Destroço) 152h58 Start-1 

21 Junho 2009-032B 35363 Block DM-SLB 11K77 Zent-3SLB/DM-SLB (3/3L) 
30 Janeiro 1988-005 Y 35364 (Destroço) Meteor-2 (17) 11K68 Tsyklon-3 

a (são catalogados 9 destroços resultantes da desintegração do satélite) 

30 Janeiro 1988-005AH 35373 (Destroço) Meteor-2 (17) 11K68 Tsyklon-3 

23 Outubro 2006-0466 35374 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-9) 
a (são catalogados 5 destroços resultantes da desintegração do estágio superior do foguetão lançador) 

23 Outubro 2006-046SN 35378 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-9) 
21 Outubro 2003-049F 35379 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-6) 
a (são catalogados 5 destroços resultantes da desintegração do estágio superior do foguetão lançador) 

21 Outubro 2003-049K 35383 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-6) 
14 Outubro 1999-057SP 35384 (Destroço) CBERS-1 CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
14 Outubro 1999-05750 35385 (Destroço) CBERS-1 CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
14 Outubro 1999-057SR 35386 (Destroço) CBERS-1 CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
14 Outubro 1999-0578S 35387 (Destroço) CBERS-1 CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
15 Dezembro 2008-064C€ 35388 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-12) 
15 Dezembro 2008-064D 35389 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-12) 
15 Dezembro 2008-064E 35390 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-12) 
21 Abril 1995-021E 35391 (Destroço) ERS-2 Ariane-40+ (V72) 

21 Abril 1995-021F 35392 (Destroço) ERS-2 Ariane-40+ (V72) 

21 Abril 1995-0216 35393 (Destroço) ERS-2 Ariane-40+ (V72) 

26 Janeiro 1983-004D 35394 (Destroço) IRAS Delta-3910 (650/D 166) 

26 Janeiro 1983-004E 35395 (Destroço) IRAS Delta-3910 (650/D166) 

26 Janeiro 1983-004F 35396 (Destroço) IRAS Delta-3910 (650/D166) 

19 Setembro 2007-042E 35397 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-10) 
19 Setembro 2007-042. F 35398 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-10) 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 92 / Agosto de 2009 


Local de Lançamento 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Taiyuan, LC1 


Taiyuan, LC1 
Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl 


Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl 
GNIIP Plesetsk, LC158 


GNIIP Plesetsk, LC158 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
NIIP-53 Plesetsk, LC32 


NIIP-53 Plesetsk, LC32 
Taiyuan, LC1 


Taiyuan, LC1 
Taiyuan, LC1 


Taiyuan, LC1 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC1 

Taiyuan, LC1 

Taiyuan, LC1 

Taiyuan, LC2 

Taiyuan, LC2 

Taiyuan, LC2 

CSG Kourou, ELA2 

CSG Kourou, ELA2 

CSG Kourou, ELAZ 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Taiyuan, LC1 

Taiyuan, LC1 
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28 Setembro 
28 Setembro 
25 Junho 

25 Junho 

25 Junho 

15 Maio 

15 Maio 

14 Dezembro 
14 Dezembro 
22 Fevereiro 
22 Fevereiro 
08 Abril 

21 Dezembro 
16 Setembro 
12 Julho 

07 Dezembro 
17 Agosto 

02 Março 

18 Abril 

24 Janeiro 

28 Novembro 
10 Dezembro 
04 Novembro 
25 Dezembro 
06 Janeiro 

14 Maio 

14 Dezembro 
09 Setembro 
30 Março 

06 Novembro 
16 Junho 


(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 


(Destroço) Meteor-2 (9) 
(Destroço) Meteor-2 (9) 


(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 


(Destroço) DMSP 5D-2 F6 


(Destroço) 
(Destroço) 


(Destroço) JASON 


(Destroço) 


(Destroço) Transit-18 


(Destroço) 


(Destroço) ALOS 


11K68 Tsyklon-3 

11K68 Tsyklon-3 

Scout G-1 (S217C) 

Scout G-1 (S217C) 

Scout G-1 (S217C) 

CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-4) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-4) 
8A92M Vostok 

8A92M Vostok 

Ariane-l (V16) 

Ariane-1 (V16) 

SLV-2G Agena-D (553 / TAIÍ3) 
Atlas-E (60E) 

8K82K Proton-K/DM-2 (339-02) 
15418 Dnepr-l 

Delta-2 7920-10C (D289) 
Titan-403B (B-28 K-25) 

Scout-A (S1620) 

CZ-2C Chang Zheng-2C/2 (C72C/2-1) 
H-24/2022 (F8) 


(Destroço) DMSP 5D-2 F11 Atlas-E / Star-37S-ISS (53E) 


(Destroço) 
(Destroço) 


(Destroço) Meteor-1 (23) 
(Destroço) Meteor-2 (2) 
(Destroço) Meteor-2 (7) 
(Destroço) USA-193 
(Destroço) Meteor-2 (6) 
(Destroço) Meteor-1 (11) 


(Destroço) 


(Destroço) Cosmos 2251 


11K77 Zenit 2 (19L 1381573091) 
Delta-4 Medium (D320) 

SA92M Vostok 

SA92M Vostok-M 

SA92M Vostok 

Delta-2 7920-10C (D322) 

SA92M Vostok 

SA92M Vostok 

Delta-2 7925-9.5 (D308) 

11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 477 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Irndium-33) 
(Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


16 Junho 
14 Setembro 


(Destroço) Inidium-33 


8K82K Proton-K/DM?2 (39101/2L) 


a (são catalogados 13 destroços resultantes da desintegração do satélite Indium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 


14 Setembro 
27 Junho 
30 Junho 
30 Junho 


1991-068AV 35399 
1991-068AW 35400 
1993-041 E 35401 
1993-041F 35402 
1993-041G 35403 
2002-024] 35404 
2002-024K 35405 
1982-116F 35406 
1982-116G 35407 
1986-019FL 35408 
1986-019FM 35409 
1970-025QR 35410 
1982-118F 35411 
1987-079BN 35412 
2006-029F 35413 
2001-055F 35414 
2000-047D 35415 
1968-012F 35416 
2004-012L 35417 
2006-0027 35418 
1991-082CM 35419 
2001-056M 35420 
2006-050BX 35421 
1975-124D 35422 
1977-002F 35423 
1981-043M 35424 
2006-057GH 35425 
1980-073] 35426 
1972-022C 35427 
2004-045D 35428 
1993-036AJX 35429 
1993-036ALW 35476 
1997-051 PX 35477 
1997-051QL 35490 
2009-033B 35492 
2009-034B 35494 
2009-034C 35495 
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(Destroço) Inidium-33 
Delta-4-2 (D342) 
Briz-M (99506) 


Briz-M (APT) 


8K82K Proton-K/DM?2 (39101/2L) 
Delta-4M+(4,2) (D342) 


Em Órbita 


NIIP-53 Plesetsk, LC32 
NIIP-53 Plesetsk, LC32 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Taiyuan, LC1 

Taiyuan, LC1 

NIIP-53 Plesetsk 

NIIP-53 Plesetsk 

CSG Kovurou, ELA1 

CSG Kourou, ELA1 
Vandenberg AFB, SLC-2E 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
NIIP-5 Baikonur, LC200 PU-40 
Dombarovskiy 

Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-4E 
Vandenberg AFB, SLC-5 

X1 Chang, LC2 
Tanegashima, Yoshinubo LP1 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
Vandenberg AFB, SLC-6 
NIIP-53 Plesetsk 

NIIP-53 Plesetsk 

NIIP-53 Plesetsk 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
NIIP-53 Plesetsk 

NIIP-53 Plesetsk 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93506/99506) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93506/99506) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


524 


terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data 


04 Jun. 
04 Jun. 
Os Jun. 
16 Jun. 
19 Jun. 
21 Jun. 
23 Jun. 
24 Jun. 
26 Jun. 
27 Jun. 
29 Jun. 
29 Jun. 
30 Jun. 
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Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 


1993-0366H 
1997-051)JX 
1982-095A 
1993-036ZT 
1991-025 AM 
2006-026CT 
1993-036ZC 
2006-026LY 
2006-008E 
1999-025DEX 
1993-036ST 
2009-0140 
1993-036AK 


Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 


NORAD Designação 


33998 
34646 
13585 
34749 
35312 
32843 
34743 
33116 
29535 
33662 
34450 
24663 
33794 


(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
Cosmos 1409 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) 

(Destroço) FY-1C Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
Delta-K (D340) 
(Destroço) Cosmos 2251 


Lançador 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
22 de Setembro 


8K78M Molniya-M 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 04 Abril 

11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
L-1011 Stargazer Pegasus-XL (F37) 22 Março 
CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Maio 

11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
Delta-2 7925-9.5 (D340) 24 Março 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


Data Lanç. 


Local Lançamento 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
NIIP-53 Plesetsk, LC16/2 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
Vandenberg AFB, RW30/12 
Taiyuan, LC1 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


Em Órbita 


D. Órbita 


5832 
4278 
9754 
5844 
6651 
1092 
5854 
1095 
1192 
3701 
5857 
97 

5858 
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Dia (UTC) 
Setembro 


8 (2135)* 
10 (1701) 
17 (1555)* 


17 (1919)* 
23 (0621) 


23 (1200) 


25 


29 

30 (0714) 
Outubro 
6 

13 (1612) 
15 (0124) 
29 


31 (0441) 


* Missões já lançadas a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita 


Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Setembro / Outubro de 2009 


Lançador 


Atlas-5/401 (AV-018) 
H-2B (TF-1) 
14414 Soyuz-2.1b/Fregat 


8K82KM Proton-M/Briz-M 
PSLV-C14 


Delta-2 7925-10C (D344) 


8K82KM Proton-M/DM-2 


Ariane-SECA (V191) 


11A511U-FG Soyuz-FG 


Delta-2 7920 
Atlas-5/401 (AVOI7) 
11A511U Soyuz-U 
Ariane-SECA (V 192) 


Monitaur-IV 
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Carga 


USA-207 “PAN 
HTV-Demo (HTV-1) 
Meteor-M (1) 
Universitetskry-Tatyana-2 
Sterkh-2 
IRIS 
UGATUSAT 
Sumbandila (ZA-002) 
BLITS (Ball Lens mn The Space) 
Nimig-5 
Oceansat-2 
BeeSat 
UWE-2 
ITU-pSAT 1 
SwissCube-l 
Rubin-9.1 
Rubin-9.2 
STSS-Demo 


Uragan-M 

Uragan-M 

Uragan-M 

Amazonas-2 

GMS-2A 'SatcomBW-2A' 
Soyuz TMA-16 


WorldView-2 
DMSP-5D3-18 

Progress M-03M (1SS-35P) 
NSS-6 

Thor-6 

SBSS 


Local 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Tanegashima, Yishinubo, LP2 
GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 


GIK-5 Baikonur LC200 PU-39 
Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl, FLP 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 


GIK-5 Baikonur 


CSG Kourou, ELA3 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Vandenberg AFB, SLV-2W 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
CSG Kourou, ELA3 


Vandenberg AFB, SLC-8 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


30 de Setembro de 2009 Soyuz TMA-16 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Maskim Surayev; Jeffrey Williams; Guy Laliberté (Canadá) 
Alexander Skvortsv; Shannon Walker; Barbara Barrett 


12 de Novembro de 2009 STS-129/ISS ELC-1 ELC-2 OV-104 Atlantis (31) 15 dias 
Charles Hobaugh:; Barry Wilmore; Michael Foreman; Robert Satcher; Randolph Bresnik; Leland Melvin 


7 de Dezembro de 2009 Soyuz TMA-17 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCl PU-5 
Oleg Kotov; Soichi Noguchi; Timothy Creamer 
Anton Skaplerov; Satoshi Furokawa; Douglas Wheelock 


4 de Fevereiro de 2010 STS-130 ISS Node 3 Cupola OV-105 Endeavour (24) 15 dias 
George Zamka; Terry Virts, Jr.; Kathryn Hire; Stephen Robinson; Robert Behnken; Nicholas Patrick 


18 de Março de 2010 STS-131 OV-103 Discovery (38) 11 dias 
Alan Poindexter; James P. Dutton; Dorothy Metcalf-Lindenburger; 
Stephanie Wilson; Richard Mastracchio; Naoko Yamazaki; Clayton Anderson 


2 de Abril de 2010 Soyuz TMA-18 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexabder Skvortsov; Mikhail Korniyenko; Tracy Caldwell 
Andei Borisenko; Alexander Samokutyayev; Scott Kelly 


14 de Maio de 2010 STS-132 OV-104 Atlantis (32) 11 dias 
Kenneth Ham; Domicic Antonelh; Karen Nyberg; Piers Sellers; Stephen Bowen; Garrett Reisman 


30 de Maio de 2010 Soyuz TMA-19 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Fyodor Yurchikhin; Douglas Wheelock; Shannon Walker 
Dmitri Kondratyev; Paolo Nespol1; Catherine Coleman 


29 de Julho de 2010 STS-134 / ISS-ELC 3 OV-105 Endeavour 25) 11 dias 
Mark Kelly, Gregory H. Johnson, Michael Fincke, Gregary Chamitoff, Andrew Feustel, Roberto Vittori 


16 de Setembro de 2010 STS-133 / ISS-ULF 6 OV-105 Dyscovery (39) 11 dias 
Steven Lindsey, Eric Boe, Alvin Drew, Mixhael Barratt, Timothy Kopra, Nicole Stott 


29 de Setembro de 2010 Soyuz TMA-01M 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Kaleri; Oleg Skripochka; Scott Kelly 
Sergei Volkov; Sergei Revin; Ronald Garan 


30 de Novembro de 2010 Soyuz TMA-20 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Dmitri Kondratyev; Catherine Coleman; Paolo Nespoli 
Anatoli Ivanishin; Michael Fossum; Satoshi Furukowa 


2? de Março de 2011 Soyuz TMA-21 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Samokutyayev; Andrei Borisenko; Ronald Garan 
Anaton Shkaplerov; Sergei Revin; Daniel Burbank 


2? de Dezembro de 2011 Soyuz TMA-02M 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


Oleg Kononenko; Donald Pettit; André Kuipers 
Roman Romanenko; 22227: 99999 
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Futuras Expedições na ISS 


Expedição 21 
A Expedição 21 inicia-se com a separação da Soyuz TMA-14 em Outubro de 2009. Dois novos membros chegarão à ISS a bordo da 
Soyuz TMA-16 antes da partida da tripulação anterior. Desta expedição farão parte o cosmonauta belga Frank DeWinne, que será o 
primeiro Comandante europeu da ISS, Robert Thirsk, Roman Romanenko, Nicole Marie Passonno Stott, Maksim Surayev (que será 
lançado a 30 de Setembro de 2009 na Soyuz TMA-16 e regressará à Terra a Março de 2010) e por Jeffrey Williams (que será lançado 
também a bordo da Soyuz TMA-16 e regressará à Terra em Março de 2010). Os suplentes de Maksim Surayev e Jeffrey Williams são 
Oleg Skripochka e Alexander Skvostsov. 


Expedição 22 
A Expedição 22 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-15 em Novembro de 2009. Três novos membros irão chegar à ISS pouco 
depois a bordo da Soyuz TMA-17. Desta expedição farão parte Jeffrey Williams (Comandante), Maksim Surayev, Oleg Kotov, 
Soichi Noguchi e por Timothy Creamer (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-1'7 a 9 de Dezembro de 2009 e 


regressarão à Terra em Maio de 2010). Os suplentes de Kotov, Noguchi e Creamer são Anton Shkaplerov, Satoshi Furukawa e 
Douglas Wheelock. 


Expedição 23 
A Expedição 23 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-16 em Março de 2010. Três novos membros irão chegar à ISS pouco depois a 
bordo da Soyuz TMA-01M. Desta expedição farão parte Oleg Kotov (Comandante), Soichi Noguchi, Timothy Creamer, Alexander 
Kaleri, Mikhail Korniyenko e Tracy Caldwell (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-0IM em Abril de 2010 e 
regressarão à Terra em Setembro de 2010). Os suplentes de Kaleri, Korniyenko e Caldwell são Mikhail Tyurin, Alexander 
Samokutyayev e Scott Kelly. 


Expedição 24 
A Expedição 24 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-17 em Maio de 2010. Desta expedição farão parte Alexander Kaleri 
(Comandante), Mikhail Korniyenko, Tracy Caldwell, Alexander Skvortsov, Shannon Walker e Douglas H. Wheelock. Skvortsov, 
Walker e Wheelock que serão lançados a bordo da Soyuz TMA-18 a 30 de Maio de 2010 (os suplentes são Fyodor Yurchikhin, 
André Kuipers e Catherm Coleman). 


Expedição 25 
A Expedição 25 Inicia-se com a partida da Soyuz TMA-01M em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Alexander Skvortsov, Shannon Walker, Dmitri Kondratiyev, Oleg Skripochka e por Scott Kelly (estes três últimos 
serão lançados a bordo da Soyuz TMA-19 20 de Setembro de 2010. Os suplentes de Kondratiyev e Skripochka são Anatoli Ivanishm 


e Sergei Revin, não estando ainda nomeado qualquer suplente para Scott Kelly. Kondratiyev, Skripochka e S. Kelly regressarão à 
Terra em Março de 2011 a bordo da Soyuz TMA-19. 


Expedição 26 
A Expedição 26 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Novembro de 2010. Desta expedição farão parte Scott Kelly 
(Comandante), Dmitri Kondratyev, Oleg Skripochka, Andrei Borisenko, Catherm Coleman e Paolo Nespoli, sendo estes três últimos 


lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 25 de Novembro de 2010. Borisenko, Coleman e Nespoli regressarão à Terra em Maio de 
2011 a bordo da Soyuz TMA-20. 
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Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 1Is — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3) 
Tempo total de voo: 610d 03h 40m 59s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 177 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Alexander Stepanovich Viktorenko (Soyuz TM-3; Soyuz TM-8; Soyuz TM-14; Soyuz TM-20) 
Tempo total de voo: 489d 01h 40m 48s — 30 de Maio de 1997 


Nikolai Mikhailovich Budarin (STS-71; Soyuz TM-27; STS-113) 
Tempo total de voo: 444d 01h 26m 24s — 7 de Setembro de 2004 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 

Valeri Vladimirovich Polyakov | 437d 16h 48m 00s Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 

De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s Soyuz TM-28 (Mir E0-26/27) 

De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 
Musa Khiramanovich Manarov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 

De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 
Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 

De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 
Yuri Viktorovich Romanenko | 326d 12h 00m 00s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 

De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 
Sergei Konstantinovich Krikalev 311d 19h 12m 00s Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 

De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 21h 36m 00s Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 

De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 
Leonid Denisovich Kizim 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 

De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 
Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 

De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 
Oleg Yurievich Atkov 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 

De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Os 10 menos experientes 


Gherman Stepanovich Titov ld 01h 18m 00s Vostok-2 

Boris Borisovich Yegorov ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

Konstantin Petrovich Feoktistov 1d 00h 17m 03s Voskhod-2 

Yang Liwei Od 21h 2Im 36s Shenzhou-5 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom Od 05h O8m 37s MR-4 Literty Bell-7 

Malcom Scott Carpenter Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Yuri Alexeievich Gagarin Od 01h 48m 00s Vostok-1 

Sharon Christa Mc Auliffe Od 00h 0Im 13s STS-51L Challenger 

Gregory Bruce Jarvis Od 00h OIm 13s STS-51L Challenger 

Michael John Smith Od 00h OIm 13s STS-51L Challenger 
Os 10 mais experientes em AEV 

Anatoli Yakovlevich Solovyov Vih 4Im — 16 

Michael Eladio Lopez-Alegria 67h 4Im — 10 

Jerry Lynn Ross 58h 27/m — 9 

Steven Lee Smith 49h 34m — 77 

Scott Eduard Parazynski 46h 36m — 7 

Joseph Richard Tanner 46h 30m — 7 

Nikolai Mikhailovich Budarin 44h 14m — 9 

Robert Lee Curbeam 45h 40m — 77 

Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m — 8 

Richard Michael Linnehan 43h 05m — 6 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


100 E Canadá 8 


Do Rússia 


Estados Unidos 





Checoslováquia 


Polónia 


Alemanha 


Bulgária 


Hungria 


Vietname 


Cuba 


Mongólia 


Roménia 





França 





Índia 
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Dmdm A O 
AN 


Arábia Saudita 1 


Holanda 2 
México 1 
Síria 1 


Afeganistão l 


Japão 6 


Reino Unido | 


Áustria l 
Bélgica 2 
Suíça 1 
Itália 5 
Ucrânia l 







Espanha 


Eslováquia 


África do Sul 


Brasil 


Suécia 





Malásia 


% 


& 





te 
2,4 : 
*%& Coreia do Sul 


4 


TOTAL — 480 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual lkg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kef 
( ; [ke/s)) = 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (T'q) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 
Av = [di 


e m 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = [vi — vo| 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O4 — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,5O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém menos de 0,1% de 
água. O N50,4 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N5O, é 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. 


Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMEH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79e/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, - Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH; é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, - Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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